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Ubersicht 


Die Zusaiwnenhange zwischen den auf ein Flugzeug elnwirkenden Windein- 
fliissen, speziell Windscherungen, und dera daraus resultierenden dynamischen 
Verhalten des ungesteuerten Flugzeugs werden analysiert. Dazu werden meteo- 
rologlsche Grundsituationen angegeben, in denen Windscherungen anzutreffen 
sind. Fiir den sog. DOWNBURST, einen Gewltterfallwind, wird ein einfaches 
potentialtheoretisches Stromungsmodell aufgestellt, das die systematische 
Untersuchung der EinfUisse dieses Stromungsvorganges auf die Stabilltat und 
das dynamische Bewegungsverhalten eines Flugzeugs gestattet. Es erweist 
sich als ausreichend, den EinfluB des Windes mit Hilfe der llnearen Ab- 
leitungen der Windkomponenten nach den Ortskoordinaten, den Windgradienten, 
zu charakterisieren. Alle vler In der Flugzeug-Langsbewegung vorkommenden 
Gradienten haben EinfluB auf die Lage der Phygoidwurzeln, wobei auch 
aperiodisch bzw. dynamisch instabile Eigenwerte auftreten konnen. Wegen der 
Weg- bzw. Hohenabhanglgkeit der Windgeschwindlgkeiten entstehen ortsverbn- 
derliche Luftkrafte, die unter bestimmten Umstanden zu den zusatzlichen 
Eigenwerten "Wegwurzel" und "Hohenwurzel " fiihren konnen. FBr alle in der 
Flugzeug-Symmetrleebene moglichen Formen von Windscherungen mit konstanten 
Gradienten lassen sich geeignete Ingenieurmodelle zur analytischen Dar- 
stellung der Flugzeug-Eigenbewegung im flugbetrieblich wichtigen Zeitbe- 
reich von 20 bis 60 Sekunden nach Einsetzen der Windscherung angeben. Die 
zu erwartenden Trajektorien des Flugzeugs konnen auf diese Weise im voraus 
bestimmt werden. 
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1. Einleitung 

1.1 Allgemeine_Problemstel lung 

Erfahrene Piloten vertreten oft die Meinung, daB es in der Luftfahrt eigent- 
lich keine neuen Probleme gebe - lediglich ein zunehmendes Wissen um die 
Probleme, die es schon immer gegeben babe (1). Ein charakteristisches Bei- 
spiel dafiir, wie zutreffend diese Aussage ist, sind die Zusammenhange, die 
in den letzten Jahren bei Flugzeugunfal len infolge Hi ndscherungen offenkun- 
dig geworden sind. 

Die meteorologischen Vorgange im untersten Bereich der Troposphare und ihre 
Einflusse auf den Flugverkehr haben seit den ersten Tagen der Fliegerei i m- 
mer wieder zu Anforderungen gefuhrt, die im Zuge der weltweiten Entwicklung 
des Luftverkehrs nach ingenieurmaBigen Losungen verlangten. Schlechte Sicht, 
tiefe Wolkenschichten, Vereisung und Turbulenz gehoren zu den hinlanglich 
bekannten und im wesentlichen beherrschten Gefahren des A1 Iwetter-Flugbe- 
triebs. Zu wenig Aufmerksamkei t wurde jedoch bisher den Wechselwi rkungen zwi- 
schen dem Flugzeug und den Bewegungen der umgebenden Luft geschenkt: Statio- 
nare Windverhaltnisse (Gegen-, Riicken- und Seitenwind, Thermik) werden haupt- 
sachlich bei Flugleistungsberechnungen beriicksichtigt, haben jedoch auch be- 
achtliche Auswirkungen auf die Losung navigatorischer Aufgaben. Die hochfre- 
quenten, statistisch verteilten Luftbewegungen (Turbulenz, Boen), die sich 
als Scherung* des Windes infolge kleinskaliger turbulenter Vorgange be- 
schreiben lessen, konnen zu Beeintrachtigungen des Passagierkomforts und der 
Strukturfestigkeit des Flugzeugs fiihren. Einen erheblichen EinfluB auf die 
Flugsicherheit konnen aber auch Uindscherungen haben, die infolge einer Sche- 
rung des mittleren Windfeldes entstehen (Grenzschichtscherung, Scherung in 
Strahlstromen) , sowie in noch starkerem AusmaB Scherungen durch mesoskalige 
instationare Strbmungsvorgange in der Atmosphere (Aufwinde, Fronten, Fallwin- 
de) . 


« 

Unter ScheratrOmimgen werden ganz allgemein solche Stromungen verstanden, 
in denen an sich beriihrenden Schichten des stromenden Mediums Tangential- 
krafte auftreten. 
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Bel der Betrachtung der Anregungen, die ein Flugzeug auf seiner Bahn durch 
diese Winda'nderungen erfbhrt, hat sich eine frequenzma'Bige Trennung der 
Windstorungen als zweckmaBig erwiesen. In Unterschied zu den hochfrequenten 
Boenstbrungen werden die beiden letztgenannten Formen von Windscherungen oft 
als niederfrequente Windanderungen aufgefaBt (421. Diese Bezeichnung wird im 
folgenden sinngemSB verwendet. 

Die Analyse von Flugunfallen hat ergeben, daii in den vergangenen zehn Jahren 
wfeltweit nicht weniger als 25 schwere Flugzeugabstlirze im Flughafen-Nahbe- 
reich ursachlich auf die Einwirkung von Scherwinden zurlickzuflihren sind 
[1241. Oarliberhinaus kann angenommen werden, daB sich auch eine Reihe von 
weiter zuriickliegenden Flugunfallen mit groBer Wahrscheinlichkeit infolge 
einer drastischen Windh'nderung ereigneten (vgl. dazu auch Anhanq Al ). 

Oft wurde bei diesen UnfSUen in Ermangelung anderer Indizien "menschliches 
Versagen" angeflihrt. Der direkte Nachweis eines Windeinflusses als Unfallur- 
sache war lange Zeit nicht moglich, da in den meisten Fallen auBer dem am 
betreffenden Flughafen in Bodennahe gemessenen Wind keine weiteren Oaten 
liber die Bewegung der Atmosphare zuganglich waren. 

Grundsatzl ich ist der Wind jedoch abh'angig von Ort und Zeit. Bei der Angabe 
von gemessenen Windvoktoren in Wettermeldungen handel t es sich urn jeweils 
iiber 10 Minuten gemittelte Werte in einer MeBhohe von 10 m am Ort der Beob- 
achtungsstation, die oft weit von der Landebahn des betreffenden Flughafens 
entfernt ist. Man kann davon ausgehen, daB diese Beobachtungen in vielen 
FSUen nicht ausreichend reprasentativ fur die tatsachlichen Windverhal tnis- 
se langs der Flugbahn eines anfliegenden Flugzeugs sind [2], 

Auch den Piloten standee zunachst keine Instrumente zur Verfligung, die ihnen 
einen Anhaltspunkt liber die herrschenden Windgeschwindigkeiten boten. So 
wurden vielfach die Ursachen flir eine verfehlte Landung an anderer Stelle 
gesucht: Es wurden Fehler des Piloten, etwa infolge Obermiidung, aber auch 
Fehler der Funknavigationsanlagen Oder des Autopiloten vermutet. 

Mit der Einflihrung der lnstrumenten-Landesystem ( ILS)-Kategorien (I und II!, 
die niedrigere Wetterminima flir Instrumentenlandungen zulieBen, und den Be- 
milhungen um die Entwicklung autoroatischer Landesysteme, die hcjchste Anforde- 
rungen an die Prazision der Bahnflihrung im Flughafen-Nahbereich stellten, 


fand das Problem der Windscherung zum ersten Mai in groBerem MaBe Beachtung. 
So muB seit 1970 bei der Zulassung von Flugreglern der Hachweis erbracht 
werden, daB ein bestimater (konstanter) Windgradient im Landeanflug ausge- 
glichen werden kann [3,621. 

Die Untersuchung der dynamischen Vorgange in der Atmosphare und ihrer Aus- 
wirkungen auf die Flugbewegungen wurde entscheidend verbessert durch den 
fortschreitenden Einsatz von Navigationsanlagen, die eine An-Bord-Bestimmung 
der Obergrundgeschwi ndi gkei t ermogtichen. Gleichzeitig sind die heutigen 
Flugzeuge aufgrund der vielfaltigen Flugflihrungs- und Fluguberwachungsaufga- 
ben mit einer auBergewohnl ich groBen Anzahl von Sensoren ausgestattet, die 
eine Vielzahl von Flug- und BetriebszustandsgroBen messen und als elektri- 
sche Signale darstellen. Die Fluggesellschaften gehen immer mehr dazu iiber, 
in den modernen Strahlverkehrsflugzeugen, speziell in den GroBrauroflugzeugen, 
den Umfang der laufend an Bord registrierten Flugdaten zu erweitern. Die 
Mindestanforderung fur Flugunfallschreiber wird von den Zulassungsbehorden 
bisher auf fiinf Parameter begrenzt, die jedoch keine RUckschlUsse auf die 
Windkomponenten ermoglichen [41. Demgegebeniiber gestattet heute die Einfiih- 
rung von sog. Performance and Maintenance Recordern (PMR) im Linienbetrieb 
die fortlaufende Rohdatenaufzeichnung zur spbteren Ermittlung und Analyse 
des Windvektors langs der Flugbahn [51. 

Anhand solcher Aufzeichnungen gelang es Mitte der siebziger Jahre im Zusam- 
menhang mit mehreren schweren Flugzeugabstiirzen [6,7,8] erstmals, die jewei- 
ligen Windverhal tnisse am Ort des Flugzeugs zu rekonstruieren und zu bewer- 
ten [9], Die hierbei gewonnenen Erkenntnisse zeigten, wie dringend die Prob- 
leme von Windscherungen bei Start und Landung erforscht werden muBten. Um- 
fangreiche Forschungsprogramme wurden international ins Leben gerufen 
[10,11] und haben inzwischen zu ersten Erfolgen und Auswirkungen auf Flugbe- 
trieb, Pilotentraining und Cockpit-Instrumentierung gefiihrt. 

Als wichtigstes Ergebnis gilt festzuhal ten, daB es sich bei den Einflussen 
von Windscherungen auf Flugzeugbewegungen nicht um ein reines Problem der 
Meteorologie handelt. Vielmehr mussen durch die stark interdisziplinare Ver- 
' k °PPlung auch Fragen aus den Gebieten Stromungsmechanik, Physik, Thermodyna- 
mik und Flugmechanik beantwortet werden. So ist es nicht Uberraschend, daB 
sich in den vergangenen Jahren eine rege Forschungstatigkeit auf diesen Ge- 
bieten entfaltet hat. 
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1.2 Stand_der_Technik 

Da derzeit weltweit umfangreiche Anstrengungen in Forschung und Industrie 
zur Erforschung des angesprochenen Problems betrieben werden, ist die Be- 
schreibung des aktuellen Stands der Technik, wie oft in vergleichbaren Situ- 
ationen, mit gewissen Schwierigkeiten verbunden. Erfahrungsgema'G finden die 
Ergebnisse der Industrieforschung erst bei Patentreife ihren Ausdruck in Ver- 
offentl ichungen (nicht zuletzt als Folge des geltenden Patentrechts), w'a'h- 
rend wissenschaftl iche Erkenntnisse nicht selten mit ein- bis zweijahriger 
Zeitverzogerung publiziert werden. Noch wesentlich spater erscheinen diese 
Erweiterungen des Wissensstandes in der Standard-Fachl iteratur. 

Dessen ungeachtet soli hier zumindest der Stand der Technik dargestellt wer- 
der, der als Grundlage flir die vorliegende Arbeit diente. 

1.2.1 ScherwindmodeUe_und_meteorglogische_Studien 

Bei der Untersuchung der Wechselwirkungen zwischen Flugzeug und umgebender 
Atmosphare wurden bisher vorrangig die Methoden der Statistik angewandt. Es 
existiert eine stattliche Anzahl von wohldefinierten Modellen, die die sta- 
tistischen Eigenschaften der atmospharischen Turbulenzen nachbilden 
[12,13,14,151. Die Auswahl reicht dabei von relativ einfachen, theoretischen 
Modellen, die sich besonders fiir die analytische Behandlung von Windeinflus- 
sen eignen, bis zu hochentwickel ten Bdenmodel len. Diese beriicksichtigen z.B. 
nichtlineare Effekte wie die sog. 'patchiness' Oder ' intermi ttancy ' der 
Windstorungen, wie sie von Piloten im Simulatortraining zur realistischen 
Wiedergabe der Storeinflusse des Windes gefordert werden. Doch selbst diese 
ausgefeilten Darstel lungen tragen den deterministischen Schwankungen, denen 
der Mittelwert der Boen unterworfen ist, nicht ausreichend Rechnung. Die 
sich im Vcrgleich zu den Boen relativ langsam andernden Windgeschwindigkei- 
ten sind unter dem Begri ff Windscherung in der Meteorologie seit langer Zeit 
bekannt. 

Auf das Fehlen geeigneter MeBmethoden ist es zuruckzufiihren, daG bisher nur 
wenige Oaten iiber die deterministischen und statistischen Eigenschaften die- 
ses Phanomens vorlagen. ASSMANN [1251 und HELLMANN (1261 gaben bereits in 
den zwanziger Jahren Windgeschwindigkei ten an, die in groGeren Hohen (Bal- 
lonmessungen bis iiber 4.000 m bzw. Messungen am Eiffel turm bis in ca. 3.000m 


Hohe) durchgefUhrt wurden. Neuere Ergebnisse von Turtnmessungen bis zu ca. 

100 m sind z.B. in [161 verfiigbar. Ziel der von der INTERNATIONAL CIVIL 
AVIATION ORGANIZATION (ICAO) [171 und der FEDERAL AVIATION ASSOCIATION (FAA) 
[181 aufgestellten Forderungen war die Erweiterung des Kenntnisstandes iiber 
das Auftreten von Windscherungen und eine geeignete Model lbeschrei bung der 
meteorologischen Vorgange. 

Wahrend die Untersuchung von Starke und Haufigkeit von Windscherungen, die 
fiir startende und landende Flugzeuge gefahrlich werden konnen, bisher nur in 
vereinzelten Fallen zu brauchbaren Ergebnissen gefiihrt hat [19,1281, konnen 
zur analytischen Darstellung bestimmter Scherwindsituationen bereits eine 
Reihe von Windmodellen verwendet werden [201. 

Detaillierte Angaben uber mogliche Ursachen von Windscherungen in der NShe 
von Flughafen sind in [211 zu finden. Neueste Erkenntnisse Uber die vielfal- 
tigen Erscheinungsformen der Windscherungen sind anschaulich in [22) darge- 
stel It. 

KOSCHMIEDER [127] befaBte sich bereits 1953 mit der modellhaften Wiedergabe 
von Gewitterstromungen. In der amerikanischen Literatur existieren zwei un- 
terschiedl iche mathematische Darstel lungsmethoden dieses, wie spater be- 
schrieben wird, wohl gefahrlichsten Scherwindszenariums. 

Zum einen ist eine Anzahl dieser Stromungsvorgange in Form von Zahlenwerte- 
tabellen erfaBt, in denen die jeweiligen Komponenten des Windvektors an Ra- 
sterstiitzstel len gespeichert sind [231. Mit Hilfe von Interpolationsprogram- 
men konnen die Windgeschwindigkei ten in der Vertikalebene so bestimmt werden, 
wie sie bei der Messung ortlich und zeitlich vorgelegen haben. Veranderte 
Randbedingungen Oder Parameterveranderungen lassen sich mit diesen "eingefro- 
renen" Modellen nicht verwi rkl ichen, so daG sie fiir die Untersuchung physika- 
lischer Zusammenhange nur in begrenztem Umfang zu gebrauchen sind. 

In einem anderen Modell wird mit Hilfe eines umfangreichen digitalen Simula- 
tionsprogrammes die raumliche und zeitliche Ausbreitung der Boenfront eines 
Gewitters nachgebildet [241. Aufbauend auf einem einfacheren Modell aus einer 
fruheren Arbeit [25], wird dort der stromungsmechanische und thermodynamische 
Hintergrund einschl ieBl ich des Energieaustausches in der Atmosphare durch 
Turbulenz berUcksichtigt. Dabei ist die Moglichkeit von Parametervariationen 
gegeben. So konnen u.a. die Bodenrauhigkeit und der anfangliche Temperatur- 
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defekt verandert werden. FUr die Untersuchung der flugphysikalischen Zusam- 
menhSnge in Windscherungen hat sich dieses Model 1 jedoch als zu komplex er- 
wiesen . 

Fine Viclzahl von meteorologischen MeGergebnissen der Strdmungsvorgange in 
Gewittern ist in 126,27,28] wiedergegeben. 

Eine umfangreiche Bibl iographie der jiingsten Forschungsergebnisse auf dem 
Gebiet der Flugwetterkunde einschlieBlich der Windscherungen in niedrigen 
Hdhen ist in [29] enthalten. 

1.2.2 Arbei ten_zu_flugmechanischen_Auswi rkungenvonWindscherungen 

Schon vor Uber 30 Jahren wurden erste Oberlegungen zur Untersuchung des Ein- 
flusses von Windscherungen auf die Flugbahn von Flugzeugen angestellt. ETKIN 
fUhrte Berechnungen der Steig- und Sinkflugbahnen eines Flugzeuges unter Ein- 
wirkung konstanter Gradienten aus und wies dabei bereits 1947 auf mogliche 
Gefahren von Scherwinden hin [301. 

In der Ara der Propel lerflugzeuge stellten Windscherungen offensichtl ich kei- 
ne auBergewohnliche GefShrdung der Flugsicherheit dar, wenn man von der An- 
zahl der Veroffentl ichungen im Zeitraum bis etwa Mitte der sechziger Jahre 
Rllckschllisse auf die AktualitSt dieses Themas zieht. 

Dies kann auf verschiedene Ursachen zurUckgeflihrt werden: 

- Die Kolbentriebwerke frliherer Propel lerfl ugzeuge zeichneten sich, vergli- 
clien mit den heutigen Strahlturbinentriebwerken, durch ein bedeutend 
schnelleres Ansprechverhal ten des Schubes aus, so dad Storungen der Flugge- 
schwindigkeit rascher kompensiert werden konnten; 

- der Propel lerstrahl erzeugte bei SchubvergroGerung einen starkeren Luft- 
strom liber die Tragflachen (prop wash) und lieferte auf diese Weise gleich- 
zeitig einen betrachtl ichen Zusatzauftrieb; 

- die geometrischen Dimensionen und tragen Massen der Propel lerfl ugzeuge wa- 
ren gegenliber den modernen GroBraurofl ugzeugen vergleichsweise klein; 

- nicht zu unterschStzen ist ein statistischer Effekt: 

Die geringere Dichte des luftverkehrs in den fiinfziger Jahren sowie die 
erst in der Entwicklung befindliche Schlechtwetterinstrumentierung lieBen 
damals zweifellos weniger haufig eine Begegnung mit dem Phanomen einer ra- 
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piden Windanderung stattfinden als heute, wo Starts und Landungen auch un- 
ter widngsten Wetterverhal tnissen oft unvermeidbar sind. 

GrbGere Aufmerksamkei t erregten Windscherungen erst wieder Anfang der sechzi- 
ger Jahre durch das Auftreten folgenschwerer Zwischenfal )e, als deren Ursache 
eine plotzlKhe Scherung des Vertikalwindes erkannt wurde. Dies zunachst un- 
® ^he "Kteorologische Geschehen wurde als Clear-Air Turbulence (CAT) 
ezeichnet [311. in einem einfachen Gedankenexperiment erklarte MERSON 1963 
as unterschiedl iche Verhalten von Fluggeschwindigkeit und Bahngeschwindig- 
Keit nach einer sprungformigen Windanderung (32). 

LUERS und REEVES benutzten in ihrer Studie (33) theoretische Windprofile der 
atmospharischen Bodengrenzschicht und kombinierten diese mit sprungformigen 
Anderungen des Horizontal windes, urn Berechnungen der Aufsetzpunkt-Abweichun- 
gen fdr verschiedene FI ugzeugtypen durchzufiihren. 

Stufenfdrmige Anderungen des Windes, d.h. unendlich groBe Gradienten der 
Wi ndgeschwi ndi gkei sind zwar theoretisch die denkbar starksten Windscherun- 
gen In der^Natur werden derartige WindsprUnge aber wahrscheinlich niemals 

r i: :,' h beSSere ’ jed0Ch ” "° ch stark ve«1nf.chende Annaherung 

der tat achlichen Verhaltnisse ist durch Windmodelle gegeben, bei denen sich 

merhalb einer besti^ten Scherschicht die Wi ndgeschwi ndi gkei t linear, d h 

'"'t k °" Stantem Gradienten, von einem Wert zu einem anderen andert. 

Erste Stabilitatsbetracbtungen fur PfeilflUgelflugzeuge unter dem EinfluB 

- r;;;, H0 :r nt : ,Wind - Grad1enten Stammen aus von 

,/ C35). Neben der Ermittlung der FI ugzeugreaktionen bei festgehal tenen 

euerausschlagen wurde bier untersucht, wie sich die Steuerstrategien ‘kon- 

tante Nicklage' und 'konstante Fluggeschwindigkeif auf das dynamische Ver- 

nu 1 U9 T 9 : im UndeanflU9 8USWirken - Das Stei -konzept der konstan- 
1 ie r 9 dab6i nUr Unter VerWendung des Hdhenruders rea- 

* '.'I ^ “ <nf °' 9e d6r Nindanderungen zwangslaufig zu nachhaltigen 
hn weichungen kam. Die Rolle des Triebwerksschubes als weitere wesentli- 
. 5te11groBe blleb hi *r unberucksichtigt, was vermutlich mit dem Fehlen 
-mcs geeigneten Vortriebsreglermode! Is zu begrUnden ist. 

* traits PRANDTL empfah, die Beachtung des alten Spruches "Datura nan facit 

LSsunaen d RlChtSChnUr ^ PrUfU " 9 ^ physikaliscbe " Zuverlassigkeit von 
9 . ie mit Hilfe von vereinfachten Naherungen gefunden wurden (34). 
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Die zur Ldsung der Scherwindproblematik fundamental Erkenntnis einer erfor- 
derlichen Anpassung der Totalenergie des Flugzeuges an die veranderl ichen 
Windbedingungen ist ohne Frage einem Praktiker zuzuschreiben. Oer Linienpi- 
lot MELVIN zeigte die Zusammenhbnge zwischen den Windanderungen im Landean- 
flug und den erforderl ichen Schubantworten auf [36,37]. 

GERA brachte den EinfluB konstanter Horizontalwind-Gradienten in die linea- 
risierten Di fferential gleichungen der Flugzeug-LSngsbewegung ein [381. 

Die von ihm angestellte kurze Stabilitatsbetrachtung wurde von SHERMAN vor 
dem Hintergrund der inzwischen wesentlich verbesserten Kenntnisse liber das 
meteorologische Szenarium fortgefdhrt [39]. Erganzt wurden diese Betrachtun- 
gen durch eine Studie des Bahnwinkeleinflusses auf die Langsstabilita't in 
Windscherungen [40). 

In neueren Arbeiten wurde der EinfluB von sinusformigen Horizontal- und Ver- 
tikalwindverlaufen auf die Bewegung des ungesteuerten Flugzeugs untersucht. 
Darin wird bestatigt, daB die groBten Storungen der Flugzeugbewegung auftre- 
ten, wenn die Windanderungen in Resonanz mit der Phygoidbewegung des Flug- 
zeugs erfolgen [41,421. Ferner wird ausgefiihrt, daB es bei sinusformigen An- 
derungen des Horizontalwindes zu grbBeren Abweichungen der Fluggeschwindig- 
keit kommt als bei Storungen durch Vertikalwind [43,44]. 


1.3 ?l§l.der_Arbei t 

Mit der Einfiihrung der strahl getriebenen Verkehrsfl ugzeuge hat die Gefahr- 
dung der Flugsicherheit durch Windscherungen unverkennbar zugenommen. Obwohl , 
insbesondere in den USA, eine groBe Anzahl von Untersuchungen zum Verhalten 
einzelner Flugzeuge in speziellen Scherwindsituationen durchgefiihrt wurde, 
ist das Problem, die Auswirkung einer vorgegebenen Windscherung auf ein Flug- 
zeug qualitativ zu beschreiben, noch nicht zufriedenstel lend gelbst. 

Ziel der vorliegenden Arbeit ist es, die Einflusse von ortsabhSngigen Windge- 
schwindigkeiten auf die dynamische Langsstabilitat eines Flugzeugs zu unter- 
suchen. Durch das Antwortverhal ten des Luftfahrzeugs entsteht aus dem ur- 
spriinglich rein meteorologischen Phanomen einer Scherung des Windvektors ein 
flugphysikalischer ProzeB, bei dem das dynamische Bewegungsverhal ten des 
Flugzeugs nachhaltig verandert wird. Es ist zu klaren, in welcher Weise sich 
das Flugverhalten verandert und welche Rolle die neuen Flugeigenschaften in 
bezug auf eine mogliche Gefahrdung der Flugsicherheit spielen. 

In bestimmten meteorologischen Situationen (siehe z.B. BILD 1 ) konnen stro- 
mungsmechanisch bedingte Kombinationen von Horizontal- und Vertikalwindande- 
rungen auftreten, deren Auswirkungen sich im ungUnstigsten Fall addieren. 


In zwei kurzen AufsStzen wurde der EinfluB von Scherwindgradienten auf die 
statische Geschwindigkeitsstabilitat behandelt [45,461. Es wird die Empfeh- 
1 ung ausgesprochen, zur Verbesserung der Geschwindigkeitsstabilitat sowohl 
die Anfl uggeschwi ndi gkei t als auch die Widerstandskonfiguration zu vergros- 
ser, wenn eine Windscherung im landeanflug erwartet wird. 

Es kann an dieser Stelle nur ein begrenzter Oberblick uber die mehr als 300 
Arbeiten gegeben werden, die sich bis jetzt mit der Scherwindproblematik be- 
schaftigt haben. Besonderer Wert wurde jedoch darauf gelegt, die grundlegen- 
den Untersuchungen zu nennen, die als guter Ersatz fur die auf diesem Gebiet 
bisher fehlenden Standardwerke der Fachl i teratur dienen konnen. Eine Vi el - 
zahl weiterer Veroffentl ichungen ist, teilweise kommentiert, in verschiedenen 
Bibl iographien verzeichnet [47,48,49,501. 


H [m] 



yABJO 

7 7 / / \ \ 
S/ / \ 

y / lande\ x 


BAHN V 


-4000 


-3000 


-2000 


-1000 


0 

X [m] 


BILD 1 : Flugbahn und Windstromungen bei einem folgenschweren Flugzeugab- 

sturz infolge Windscherung (nach [81)). 
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Andererseits konnen anhand vorliegender meteorologischer Beobachtungen Grbs- 
senordnungen fll r die in der Natur zu erwartenden Windgradienten angegeben 
werden, die eine zahlenmaBige Begrenzung der zu variierenden Parameter einer 
Stabil itatsanalyse des Systems -Flugzeug imWindfeld- und eine praxis- 
orientierte Wertung der dabei gewonnenen Ergebnisse gestattet. 

Mi t Hilfe von 1 inearisierten Bewegungsdifferentialgleichungen fur die Starr- 
kbrper-langsbewegung eines Beispiel flugzeugs und vereinfachten Windmodellen 
sojlen die physikalischen Zusammenhange aufgezeigt werden, die sich hinter 
dem PhSnomen Flugunfitllc infolge Windscherungen verbergen. Oabei soil der 
Gliltigkeitsbereich der verwendeten LinearisierungsansStze abgesichert werden 
durch einen Vergleich der Ergebnisse mit nichtl inearen digitalen Simulati- 
onsrechnungen . Zielvorstellung ist hierbei eine allgemeingiiltige Beschrei- 
bung der Flugzeugbewegung, unabhSngig vom angesetzten Flugzeug- und Scher- 
windmodell , die nach Mbglichkeit eine frlihzeitige Prognose liber das zu er- 
wartende Verhalten des Luftfahrzeugs und damit verbunden liber die weitere 
Sicherheit des Flugbetriebs und die offentliche Sicherheit liefert. 
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2. Meteorologische Grundlagen 
2.1 Problembeschreibung 

Zur Untersuchung der Windeinflusse auf die Flugzeugbewegung mlissen geeignete 
mathematische Model le flir die auftretenden meteorologischen Windstromungen 
und Wi ndschersi tuationen gefunden werden. Wie bereits einleitend ausgefllhrt 
wurde, sind die in der Literatur [23-25] angegebenen Windmodelle flir die 
vorliegende Aufgabenstel lung zu komplex und liefern insbesondere flir die 
Windgradienten, die bei den nachfolgenden linearisierten Betrachtungen groBe 
Bedeutung erlagen, keine geeigneten Da rs tell ungen. Aus diesem Grunde wird im 
Abschnitt 2.4 ein eigener Modellansatz vorgefiihrt, der einerseits die Stro- 
mungsvorgange in der Atmosphare hinreichend genau wiedergibt, andererseits 
eine qualitative Analyse des Flugzeugverhal tens in Windscherungen erleich- 
tert. 

Als Wind bezeichnet man definitionsgema'B die Bewegung der atmospharischen 
Luftmasse gegenliber der als ruhend angesehenen Erdoberflache. In der Meteo- 
rologie wird der Wind nach Starke und Richtung bestimmt (Polarkoordinaten) . 
Als Richtung wird dabei immer die Himmel srichtung angegeben, aus der der 
Wind weht. Abweichend davon soil im folgenden der Windvektor in kartesischen 
Koordinaten dargestellt werden, wobei als Bezugskoordinatensystem ein geoda- 
tisches Achsensystem entsprechend der Definition in [90] verwendet wird. Zur 
Beschreibung des Windvektors an einem vorgegebenen Ort im Raum sind dann 
die drei Komponenten _i_n die jeweiligen Achsenrichtungen ausreichend: 

/ u wg\ 

^Wg = ( V Wg) • (1) 

\ w Wg ' 

Der Wind kann sowohl eine Funktion des Ortes als auch der Zeit sein: 

= Vw (x,y,z,t). (2) 

Die auftretenden Windvektoren sind von einer Vielzahl physikalischer, meteo- 
rologischer, thermodynamischer und orographischer EinflUsse abhSngig. Es ist 
leicht einzusehen, daB die Darstellung der Stromungsvorgange mit Hilfe all- 
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gemeingul tiger Windmodelle z.B. in digitalen Simulationsprogrammen mit einem 
erheblichen Programm- und Rechenzei taufwand verbunden ist. 

Als einfaches Beispiel einer Scherstromung sei hier der Durchmischungsvor- 
gang genannt, der entsteht, wenn zwei Parallelstromungen mit anfangs (t=0) 
unterschiedlichen Geschwindigkeiten und/oder Richtungen infolge Reibung mit- 
einander in Wechselwirkung treten; dabei sei auch das Verschwinden einer der 
Geschwindigkeiten, z.B. U 2 = 0 (feste Wand), mit eingeschlossen. BILD 2 zeigt 
den sich ausbildenden Geschwindigkeitsverlauf in der Zwischenschicht [541. 
Gesctiwindigkei t u(z) und Scherschichtdicke 6 sind eine Funktion der Mi- 
schungsstrecke x bzw. der Mischungsdauer t, wahrend die Quergeschwindigkeits- 
komponente in z-Richtung, in unserem Fall die Vertikalwindkomponente w, im 
Vergleich zur L'angsgeschwindigkeit u als gering angenommen wird. 

Stromungen mit Reibungseinfliissen werden mathematisch durch die NAVIER- 
STOKEschen Gleichungen beschrieben. Diese nichtlinearen Differentialgleichun- 
gen zur Beschreibung des brtlichen und zeitlichen Geschwindigkeitsprofils 
lassen sich zumeist nur numerisch losen [551. Sie reichen jedoch zur Be- 
schreibung der atmosphSri schen Windscherungen nicht aus. Zusatzlich zu den 
Einfliissen von Oruckunterschieden, Gravi tationskraften und Zahigkeit, die in 
den NAVlER-STOKEschen Gleichungen enthalten sind, miissen in der freien Atmo- 
sphere als weitere Effekte beriicksichtigt werden: 

a) Die ablenkende Kraft der Erddrehung, die CORIOLIS-Kraft, die beim Ober- 
gang vom ruhenden zum rotierenden Bezugssystem wirksam wird; 

b) Inhomogenitaten in der Zusammensetzung der Atmosphare, die durch unter- 
schiedliche Temperaturen und Luftdichten verursacht werden; 

c) der EinfluB der Turbulenz in der atmosphari schen Grenzschicht . Untersu- 
chungen der Windgeschwindigkeitsverteilung im ersten Kilometer liber der 
Erdoberflache zeigten, daB die molekularen Eigenschaften des Mediums 
Luft ( Viskosi tat, Warmeleitfahigkeit, Diffusion) allein nicht ausrei- 
chen, urn die beobachteten Geschwindigkeitsprofile zu erklaren. Das 
fiihrte u.a. zur Definition eines urn mehrere Zehnerpotenzen groBeren Aus- 
druckes A, der nach [56] A uQtausch genannt wird und die Dimension einer 




BILD 2 : Geschwindigkeitsverlauf in einer laminaren Trennungsschicht zwi- 

schen zwei Parallelstromungen (nach [54]). 

( n = z/6 : Querkoordinate, m it der Grenzschichtdicke 6 normiert). 
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Zahigkeit hat: [A] = kg / (ms)*. Er beschreibt analog zur molekularen 

Diffusion die in groBem MaBstab stattfindende Durchmischung der Luft als 
mechanische Verwirbelung (Turbulenz). 

d) Beim Um- bzw. Oberstrdmen von orographischen Hindernissen wird das Wind- 
feld gestort und deformiert [108). Dabei spiel t sowohl die Gelandege- 
stalt als auch der Bewuchs eine groBe Rolle. Die entsprechenden Parame- 
ter Sndern sich wegen der Vielgestaltigkeit der Erdoberflache bereits 
auf kleinsten Distanzen und miissen in Windmodellen eine angemessene Be- 
I riicksichtigung finden. 

Die zusatzlichen Merkmale der atmospharischen Grenzschicht bewirken, daB 
sich eine konstante, stationbre Grenzschichtdicke einstellt, die nicht wie 
im Fall der lSngsangestromten ebenen Platte standig mit zunehmender Entfer- 
nung von der Vorderkante ansteigt [107], 

Bereits die losung der oben erwahnten NAVIER-STOKEschen Gleichungen ist mit 
derart groBen mathematischen Schwierigkeiten verbunden, daB bis jetzt keine 
allgemeinen Methoden zur Integration dieser Differentialgleichungen bekannt 
sind. Wegen der begrenzten Kapazitbt elektronischer Rechenanlagen in bezug 
auf Rechenzeit und Datenspeicherplatz sind mit den derzeit verfiigbaren Rech- 
nern numerische Losungen bzw. Simulationen nur fur einfache Simulationen mog- 
lich. Auch das hier anstehende Problem laBt sich mit moglichst anschaulichen 
Methoden nur dann losen, wenn bestimmte verei nfachende Annahmen fur die Ein- 
fluBfaktoren getroffen werden. Ausgehend von verschiedenen beobachteten 
Windschersi tuationen sollen die erforderl ichen Verei nfachungen im folgenden 
entwickel t werden. 


* In der Meteorologie wird der turbulcnte Diffusionckoeffinient tc verwendet 
[1291, der von der luftdichte p unabhangig ist und mit A liber die Bezie- 
hung A = p k zusammenhangt, wobei gilt: [k] = m ? /s. 


2.2 9§finitionen 

Zum besseren Verstandnis seien noch einige weitere Begriffsbestiirmungen vor- 
ausgeschickt. 

In der Meteorologie versteht man unter einer Windscherung die raumliche Vari- 
ation des Windvektors Oder seiner Komponenten in einer vorgegebenen Richtung 
und Entfernung. In der Luftfahrt ist diese Richtung naturgemaB die Richtung 
des Vektors der Flugbahngeschwindigkeit V K des betrachteten Flugzeugs (in Ab- 
schnitt 3.1 naher erlautert), so daB sich die Definition formulieren laBt: 

Windscherung ist die Variation des Windvektors nach Betrag und/oder Richtung 
langs der Flugbahn des betreffenden Flugzeugs. 

Weiterhin sei eine 

Rlickenwindscherung ( BILD 3a ) eine zunehmende Ruckenwindkomponente langs der 
Flugbahn, was einer abnehmenden Gegenwindkomponente gleichgesetzt werden 
kann, und 

Gegenwindscherung ( BILD 3b ) eine zunehmende Gegenwindkomponente beziiglich der 
Flugbahn, was gleichbedeutend sein kann mit einer abnehmenden Ruckenwindkompo- 
nente. 

Die entscheidende Erweiterung der flugtechnischen gegenbber der meteorologi- 
schen Begri ffsbestimmung besteht darin, daB das zeitliche Scherwindprofil , 
mit dem ein Flugzeug konfrontiert wird, erst durch die Flugbahn festgelegt 
wird. Unter denselben Windverhal tnissen konnen infolge unterschiedl icher 
Flugbahnen vollig verschiedene Windprofile mit unter Umstanden gegensStzli- 
chen Auswirkungen wirksam werden. Ein Beispiel soli diese Zusammenhange ver- 
deutl ichen ( BILD 3 ): 

- Bei einem positiven Bahnwinkel y wirkt langs der Steigflugbahn auf das 
Flugzeug eine RUckenwindscherung (BILD 3); 

- ein unter denselben stationaren Windverhaltnissen landendes Flugzeug 
(y<0) erfahrt eine Gegenwindscherung langs des Gleitpfades (BILD 3a); 

- eine steilere Flugbahn fuhrt, bezogen auf das Flugzeug, zu einer grdBe- 
ren Windscherung. 
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a) Start: Ruckenwindscherun q 



b) Landun g : Ge g enwindscherun q 



B1LD 3 : Zur Definition einer RUckenwind- bzw. Gegenwindscherung. 

Startende und landende Flugzeuge erfahren in denselben hbhenabhan- 
gigen Windverteil ungen unterschiedl iche Windscherungen lSngs der 
Flugbahn. 

Beriicksichtigt man ferner, daB der Wind gem. Gl.(2) eine Funktion des Ortes 
und der Zeit sein kann, so lSBt sich leicht veranschaul ichen , daB zwei rSum- 
1 ich (Formationsflug) bzw. zeitlich (Landeanfl ug) gestaffelte Flugzeuge Oder 
auch zwei Flugzeuge auf unterschiedl ichen Bahnen Windstorungen erfahren, die 
in Verbindung mit dem typischen Bewegungsverhal ten dieser Flugzeuge zu voll- 
kommen verschiedenartigen Flugzeugreaktionen flihren konnen. Dies ist u.a. 
eines der gewichtigsten Argumente gegen die Bestrebungen, Flugzeugflihrern 
aufgrund von bodengebundenen Hi ndmessungen Windscherwarnungen zu ubermitteln: 
Fur jedes Flugzeug wSren in Abhangigkeit von Ort und Zeit und Vorhaben indi- 
viduelle Messungen und Anweisungen erforderlich 151). 


Die wichtigsten Parameter einer Windscherung sind die Windgradienten 
(BILD 4), die mathematisch die Anderung des Windes langs der drei Raumkoor- 
dinaten wiedergeben und die Dimension [m/(m s)) = [s"‘j haben. 

Die skalaren Gradienten der einzelnen Windkomponenten lassen sich zu einem 
Gradiententensor zusammenfassen, und man gewinnt auf diese Weise vollstan- 
dig den Gradienten des Windvektors: 




u Wx 

u Wy 

u Wz 

grad Vy 

= 

v Wx 

v Wy 

v Wz 



w Wx 

w Wy 

w Wz 


Dieser Ausdruck gibt AufschluB liber das Verhalten des Windgeschwindigkei ts- 
vektors in der Umgebung des jeweiligen Ortes 1m Raum, aber auch zwischen 
zwei Punkten. Man benbtigt zur Beschreibung der Windkomponenten beispiels- 
weise in der Umgebung des Punktes 0 bereits 12 GroBen: 

U W = u Wo + u Wxo 6x + u Wyo + u Wzo 6z * ( 4 ) 

V W ° v Wo + v Wxo Sx + v Wyo & * v Wzo iz ’ (5) 

W W = w Wo + w Wxo 6x + w Wyo ^ + w Wzo 6z • (6) 

Diese Darstellung entspricht einer MACLAURINschen Reihenentwicklung, bei der 
die Glieder hoherer Ordnung vernachlassigt wurden unter der Annahme, daB das 
Geschwindigkeitsfeld in der Nahe des betrachteten Punktes genijgend gen au 
durch die linearen Geschwindigkeitsgradienten wiedergegeben wird. 
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B I LD 4 : Zur Definition der Windgeschwindigkeiten und Windgradienten 

(nach [52]). 


BILD 5 : Einfachste Formen von Windscherungen unter Verwendung konstanter 

Windgradienten (dargestel 1 t: zweidimensionaler Fall) 


In vielen Fallen lassen sich beobachtete Windschersituationen zumindest in- 
nerhalb begrenzter Bereiche recht genau durch derartige lineare Ansa'tze be- 
schreiben. Dabei ergeben sich langs einer vorgegebenen Richtung rampenformi- 
ge Windgeschwindigkei tsverlaufe ( BILD 5 ). Die Verwendung konstanter Gradien- 
ten bietet vor allem bei analytischen Untersuchungen des Zusammenwirkens 
von Flugzeugbewegungen und Windstorungen den groBen Vorteil einer unmittel- 
baren linearisierbarkeit. Es muB allerdings beachtet werden, daB gro'Bere 
Werte der Windgradienten in der Natur nicht iiber groBere Distanzen auftre- 
ten. Im Einzelfall muB daher geprlift werden, ob der lineare Ansatz eines 
Windprofils mit einero konstanten Gradienten nicht unverhaltnisma'Big hohe 
Werte der Windgeschwindigkeit liefert. 

In der vorliegenden Arbeit wird zur anschaul ichen Darstellung physikal ischer 
Zusammenhange wiederholt auf lineare Windprofile mit konstanten Gradienten 
zurilckgegriffen. 


Mathematisch gesehen ist der Windgradient grad selbst wieder eine Orts- 
und Zeitfunktion: 

9 cad Vy = f(x,y,z,t) . (7) 

Das Windgradientenfeld ist i.a. inhomogen, d.h. in seinen statistischen 
Eigenschaften vom Ort im Raum abhangig. Die auf das Flugzeug wirkenden 
Windstorungen sind somit nicht unabhangig vom Weg durch das Windfeld. Neben 
den oben beschriebenen Anderungen der Windgeschwindigkeit langs der drei 
Raumkoordinaten mussen daher streng genommen auch die hoheren Ableitungen 
der Windkomponenten berlicksichtigt werden, z.B. 

3 I 3u w j 3 2 u w 

u Wzx " 3x | IT I " 3X3Z usw., 

wenn wir uns vergegenwartigen, daB ein mit dem Bahnwinkel y fliegendes Flug 
zeug im Zeitintervall At sowohl einen Weg Ax a Is auch ein Hoheninterval 1 A z 
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durchmifit. Ira folgenden wird jedoch durch eine geeignete Wahl der Stromungs- 
bedingungen erreicht, daB die gemischten partiellen Ableitungen zu Null wer- 
den. Auf die ZeitabhSngigkeit des Windes urid des Windgradienten wird an spa- 
terer Stelle noch eingegangen (Abschnitt 3.2). 

Als weitere charakteristische GroBen einer Windscherung, die im Hinblick auf 
die Flugleistungen eines Flugzeugs beachtet werden miissen, sind zu nennen: 

das Windniveau , d.h. die GroBe der beteiligten Windgeschwindigkeiten, zwi- 
schen denen die Scherung stattfindet; 

die Scherschichtdicke , die z.B. liber die geometrische Beziehung 

Az WS = Z W2 ' Z W1 = U W2 ‘ U W1 / u Wz 
mit den oben genannten GroOen zusammenhangen kann ( BILD 6 ) . 



U W2 ^ j 


1 7 

~T~ 


:(/)•:* 

: 



Scherschicht 


Y - W1 

u Wz 








B ILD 6 : Zusammenhange in einer schematisierten Windscherung 


2 • ^ IZBl§i§cyD9.^§c.yiD^S£!3§r§ity§tl9Q?Q 

Windscherungen konnen liberal! und zu jeder Zeit in der Atmosphare vorkornmen 
[571. Dabei weisen die Snderungen des Windes sehr unterschiedl iche Amplitu- 
den und Frequenzen auf. Sehr groBe Windgradienten auf kleinen Distanzen 
(kleine BoenwellenlSngen, hochfrequente Windstorungen) entstehen in der tur- 
bulenten Luft und fuhren zu hohen, kurzzeitigen Beschleunigungen am Flugzeug 
Wegen des ausgepragten TiefpaBverhal tens des Flugzeugs bei Anregungen hoher 
Frequenz wird der Flugbahnverlauf jedoch nicht nachhaltig beeinfluBt. Ebenso 
wirken sich sehr kleine Windgradienten, die infolge Windanderungen entlang 
sehr grqBer Distanzen auftreten (sehr groBe Wellenleingen, niederfrequente 
Storungen), nur geringfligig auf die Flugbahn eines Flugzeugs aus und kbnnen 
leicht durch eine Anpassung der Flugleistungen bzw. navi ga tori sche MaBnahmen 
ausgeglichen werden. 

Offensichtl ich existieren in der Natur aber auch Windanderungen, die maB- 
stabsmaBig zwischen den oben beschriebenen liegen und auf die das Flugzeug 
empfindlich reagiert. Aus einer Reihe von FI ugunfal 1 untersuchungen , die im 
Abschnitt 2.4 in TABELLE 1 naher beschrieben sind, ist zu entnehraen, daB 
sich FI ugzeugabsturze , die ursachlich auf die Einwirkung von niederfrequen- 
ten Windanderungen in Gewittern zuruckzufuhren sind, regel maBig innerhalb 
von Entferungen von etwa 500 m bis zu 2 bis 3 km vom Flughafen ereigneten. 

In einem typischen Landeanflug mit einem Bahnwinkel von -3° und einer Anflug- 
geschwi ndigkeit von 70 m/s (ca. 140 KIAS) entspricht das einem Hohenbereich 
von 25 bis ca. 200 m, wobei die Flugzeit etwa 7 bis 45 Sekunden betragt. 

Gehen wir davon aus, daB die kritische Boenwel lenlange im oben angegebenen 
Bereich liegt, so wird damit bereits deutlich, daB die 'gefahrlichen' Wind- 
anderungen in bezug auf Wellenlange und Periode Werte aufweisen, die denen 
der Phygoideigenschwingung der heutigen Verkehrsflugzeuge sehr ahnlich sind. 
Wie aus der Schwingungslehre bekannt ist, reagiert ein schwingungsfahiger 
Korper auf eine auBere Storung am heftigsten, wenn er in der Nahe seiner 
Eigenfrequenz (ui - a> 0 beikleiner Dampfung) erregt wird. Es ist zu erwarten, 
daB sich ein solcher Zusammenhang auch im vorliegenden Fall nachweisen laBt 
143 ). 
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Windscherungen konnen aus vielerlel Grlinden entstehen. Ursache konnen oro- 
graphische Einflllsse (GelSndeformen, z.B. Bergrucken Oder Taler in Flugha- 
fennbhe) sein, aber auch unterschiedliche Bodenrauhigkeiten wie Walder, hohe 
GebSude u.a. Wirbelschleppen groBer Flugzeuge bilden minutenlang lokale Wind- 
scherungen, die besonders fur nachfliegcnde Lei cht flugzeuge ge fah r 1 i ch werden 
konnen. Diese Arten von Windscherungen sind jedoch in gewissem Umfang vorher- 
sehbar, und ein Einfliegen in diese Zonen vernieidbar. 

Schwieriger zu niessen und vorherzusagen sind die Scherwinde, die aufgrund 
d4r anfangs genannten Scherungen durch mesoskalige instationare Strbmungsvor- 
gSnge in der Atmosphare entstehen. In den vergangenen funf Jahren konnten 
die Erkenntnisse auf diesem Gebiet wesentlich erweitert werden [581. Die zum 
weiteren Verstandnis der Arbeit erforderlichen meteorologischen Grundlagen 
seien an dieser Stelle kurz aufgelistet, ebenso die dazu entwickelten 
Ingenieurmodelle zur mathematischen Darstellung der Phenomena in Simulations- 
programroen. Fur eine umfassendere und tiefergehende Darstellung der oft von 
einer Vielzahl von Parametern abhangigen VorgSnge wird auf die meteorologi- 
sche Fachl i teratur verwiesen. 


2.3.1 QC99!T§Bl3i§£b_^§dl!39tS_WiDdscherungen 





Orographische Einfllisse auf die Winds tromungen in der bodennahen Grenzschicht 
entstehen infolge der Gestalt der Erdoberflache. Hugeliges Oder gebirgiges 
Gelbnde deformiert die Stromlinien des Windes in der Horizontalen wie auch in 
der Vertikalen, da je nach Beschaffenheit des Bodenhindernisses ein Umstrbmen, 
aber auch ein Oberstromen moglich ist. 


BILD 7 : Stroml inienverlauf beim Oberstromen eines Gebirges bei unter- 

schiedlichen Stabilitatsverhaltnissen (nach [1081). 

Als Erg'anzung ist eine mogliche vertikale thermische Schichtung 
der Atmosphare im Vergleich zum trockenadiabatischen Verlauf (T. A. ) 
angegeben. 


Beim Umstrbmen kann es infolge diisenartiger Konvergenzen der Stromlinien, die 
z.B. in der Kammlage zwischen zwei Bergkuppen entstehen konnen, zu einer be- 
achtlichen Verstarkung der Windgeschwindigkeit kommen [108]. Derselbe Effekt 
ist beim Oberstromen von Gebirgen Oder Bergketten zu beobachten. Da hierbei 
die Luftmassen angehoben werden mlissen, spiel t die vertikale thermische 
Schichtung der Atmosphare eine wichtige Rolle. Wahrend bei labiler oder nur 
gering stabiler Schichtung die Stromung genijgend weit nach oben ausweichen 
kann, werden bei stabiler Schichtung die Vertikalbewegungen erschwert, so daB 
nur eine verhSl tnismaBig dunne Schicht eine Verengung der Stromlinien erfahrt. 
( BILD 7 , nach [1081). 


Wahrend auf der windzugewandten (Luv-) Seite eine Aufwindkomponente entsteht, 
die oft von Segelfliegern zum Hangsegelflug ausgenutzt wird, ist die Luftbe- 
wegung auf der windabgewandten (Lee-) Seite nach unten gerichtet. In der 
Nahe von Flughafen konnen diese orographischen Einfllisse betrachtl iche Aus- 
wirkungen auf die Flugleistungen startender und landender Flugzeuge haben, 
wenn beispielsweise im Startsteigflug aus flugbetriebl ichen GrUnden die Lee- 
seite einer nahegelegenen Hiigelkette in geringer Oberflughohe passiert wird 
[ 66 ], 
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Flugzeuge, die mit dem Wind ein Gebirge im EinfluBbereich der uberstrijmen- 
den Luftmasse iiberqueren, werden auf der Luvseite von einer mit dem Weg 
zunehmenden Riickenwindkomponente (Gradient: 3u w / ax = u Wx >0) und Auf- 
windkomponente (Gradient: 3w w / ax = w Wx <0) beeinfluBt ( BILD 8 ) . Unmit- 
teibar Uber der Kammlage kehren sich die Verhaltnisse um, wobei insbeson- 
dere die intensiven Abwinde eine betrachtliche Gefahr darstellen. Beson- 
ders beim Oberqueren von Gobi rgsmassiven gegen den Wind (z.B. Oberflug der 
Alpen bei typischer Fohnlage) muB diesem Umstand rechtzeitig durch einen 
groBen OberschuB an Flughohe bereits im Anflug Rechnung getragen werden 
[74] . 



2.3.2 Grenzschicht_;_Scherwind 

Die in der Natur am haufigsten auftretende und am besten bekannte Windsche- 
rung, die an jedem Flughafen in mehr Oder weniger ausgepragter Form anzutref 
fen ist, hat bereits PRANDTL [59] besch'aftigt: die Grenzschicht-Scherung im 
untersten Bereich der Erdatmosphare. Der in groBeren Hohen (H > 1000 m) unge 
storte geostrophische Wind, der parallel zu den Isobaren weht, wird mit ab- 
nehmender Hohe aus seiner urspriingl ichen Richtung abgelenkt und abgebremst. 
In unmi ttel barer Nahe des Erdbodens kommt es zu einem 'Haften' der Stromung 
an der Erdoberflache ( BILD 9 ). 



BILD 9 : Abhangigkeit des Grenzschicht-Scherwindes von der Hohe der Boden- 

hindernisse (Bodenrauhigkeit), (nach [60]). 


BILD 8: Schematisierte wegabhangige Scherung des Horizontal und Verti- 

kalwindes infolge orographischen Einflusses (HUgeluberstrbmung) . 


Das Grenzschichtprofil in der Atmosphare laBt sich in verschiedene Bereiche 
unterteilen. 

a) Im untersten Bereich iiberwiegt der EinfluB der Reibung, der direkt von 
der Beschaffenheit der Erdoberflache abhangt. Wahrend die Windrichtung 
hier nahezu konstant bleibt, kann der Gradient des Horizontalwindes be- 
sonders in Bodennahe sehr hohe Werte annehmen. Wenn die Abnahme der 
Lufttemperatur mit der Hohe trockenadiabatisch erfolgt (neutral geschich 
tete Atmosphare, r = -l^C/lOOm), kann das Windprofil bis ca. 50m uber 
Grund (PRANDTL-Schicht) durch ein logarithmisches Gesetz beschrieben wer 
den: 
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V W = IT Ini (PRANDTL), (8) 

wobei Vy die Windgeschwlndigkeit in der Hohe z ist, k die v. KARMANsche 
Konstante (ca. 0,38), p die Luftdichte, t o die Schubspannung [N/m 2 ], und 
z 0 die Rauhigkeitshohe, die zwischen 0,03 und 0,1 der geometrischen Hohe 
der Bodenhindernisse liegt. Der Ausdruck /x/p wird in der Literatur oft 
auch als Schubspannungsgeschwindigkeit u^ (friction velocity) bezeichnet, 
wobei die Schubspannung t in den meisten meteorologischen Anwendungen nahe- 
ringsweise unabhangig von der Hohe, also gleich dem Wert t 0 am Erdboden an- 
genommen werden kann (61). 

Mi t der Definition 



la'Bt sich t 0 anschaul icher als Produkt aus einem in einer Bezugshohe gemes- 
senen Winddruck und einem Widerstandsbeiwert C D deuten. C D erreicht dabei 
GroBenordnungen, die aus der Aerodynamik bekannt sind (z.B. ebenes Land, 
Meeresoberflache: 0,002; dichtes Gras bis 0,5m Hohe: 0,032; Referenzge- 
schwindigkeit Vy ■ 5 m/s, Bezugshohe z = 2 m, nach [61]). 

Der Temperaturgradient in der Atmosphare ist groBen Schwankungen unterwor- 
fen und weicht i.a. vom trockenadiabatischen Wert ab. Es existieren eine 
groBe Anzahl von Grenzschicht-Windmodellen, die eine nicht-adiabatische 
Temperaturabnahme in die Betrachtungen einschl ieBen. 

Ein oft angewendetes Gesetz ist das empirische Potenzgesetz ('power law') 


VVref = * z/z ref* 


(9) 


Dabei ist Vy ^ eine innerhalb der Schicht in der Hohe z fe ^ gemessene, ak- 
tuelle Bezugsgeschwindigkei t und m ein von Temperaturgradient, geostrophi- 
schem Wind und Bodenrauhigkei t abhangiger Exponent. Der Wert von m liegt 
zwischen 0 (konstante Windgeschwindigkeit Vy in alien Hohen) und 1 (li- 
neare Geschwindigkeitsanderung mit der Hohe). Das Potenzgesetz hat im Be- 
reich von ca. 10-170 m Gultigkeit. 


In die Auslegung von Flugreglern flir Mi 1 i tarflugzeuge hat in Anlehnung 
an das bereits anfangs erwahnte Windmodell des Britischen Air Registra- 
tion Board [62] ein weiteres Grenzschichtmodel 1 Eingang gefunden, das 
bis zu einer Hohe von 500 ft (150 m) flir simulierte Starts und Landun- 
gen verwendet werden kann [63]: 


V w = (0,46 log (z | + 0,4) U , 


v w 

Z 

u 

ft/s 

ft 

ft/s 


wobei Vy die Windgeschwindigkeit in der Hohe z uber Grund ist und U der 
mittlere Wind in der Beobachtungshohe z ^ = 20 ft. Gl.(10) ist ohne 
Aufwand aus Gl.(8) herzuleiten. Tragt man den Scherwindverlauf entspre- 
chend den Gin. (8, 9, 10) flir dieselben Randbedingungen liber der Hohe auf 
( BILD 10 ), so stellt man fest, daB sich die Kurven nur unwesentlich von- 
einander unterscheiden. Gleichzeitig laBt sich der Darstellung entneh- 
men, daB die groBten Windgradienten in unmittelbarer Bodennahe auftreten. 

b) Oberhalb einer Hohe von ca. 50-100 m beginnt der zweite Bereich, die 

sog. EKMAN-Schicht. Sie reicht bis zu einer Hohe von ca. 1000 m, wo der 

Wind unbeeinfluBt vom Boden als geostrophischer Wind weht. Innerhalb 
dieser Schicht werden nach [64] die Windkomponenten parallel (Uy) und 
senkrecht (Vy) zu den Bodenisobaren in der Hohe z durch die Gleichungen 
beschrieben: 

U W = u g (1 * e " aZ cos az) • (11) 

V W = u g ( ®’ aZ s1n az > • < 12 ) 

Der Buchstabe a steht fur +J u ' / K mit u' = |o| • sin?, der Komponente 
des Winkel gcschwindigkei tsvektors der Erde, S2^, in der geographischen 
■ Breite ?, und dem turbulenten Di ffusionskoeffizienten k = A/p*. 

Die GroBe u g ist der geostrophische Wind Oder Gradientwind. 

* Die obigen Gleichungen wurden von EKMAN urspriinglich flir die Berechnung 
der durch Schubspannungen verursachten (laminaren) Meeresstromungen auf- 
gestellt, wobei er statt k die dynamische Zahigkeit v = p/p verwendete. 
Innerhalb der turbulenten Bodengrenzschicht muB die Zahigkeit g durch 
den Austauschkoeffizienten A ersetzt werden [64]. 
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H=-z 



BILD 10 : WindverlSufe mit der Hohe fiir verschiedene Model lgesetze des 

Geschwindigkeitsprofils in der atmospharischen Grenzschicht 

zu b) Die hbhenabhangige Windrichtung dreht auf der Nordhalbkugel im Uhr- 
zeigersinn, wie in BILD 11 darqestellt. Durch Projektion des Wind- 
vektors auf den Erdboden erhalt man die EKMAN-Spirale [65]. 



BILD 11: Darstellung der EKMAN-Spirale fur laminare Stromung 

Die Projektionen des rechtsdrehenden Windvektors 
in die Vertikalebene geben die Gin. (11, 12) wleder. 

Alle genannten Model le fur die Grenzschichtscberung setzen ein horizontal 
homogenes Gelande, d.h. eine gleichbleibende Oberf 1 achenbeschaffenhei t vor- 
aus. Diese Bedingung trifft aufgrund der bestehenden gesetzlichen Hinder- 
nisfreiheitsforderungen zumindest in unmi ttel barer NShe eines Flughafens 
zu. Unterschiedl iche Bebauung, Wald Oder Hiigelketten in der Nachbarschaft 
eines Flughafens konnen jedoch erhebliche Veranderungen des Scherwindver- 
laufes verursachen. 

Als weitere Randbedingung ist zu beachten, daB alle Model Te lediglich die 
Horizontal windkomponenten beschreiben, also eine Transl ationsstromung pa- 
rallel zum Erdboden voraussetzen. Drtliche Gel andeformationen 1m Flughafen- 
Nahbereich konnen ebenfalls einen EinfluB auf den Windvektor haben und er- 
hebliche vertikale Luftbewegungen induzieren, die die Steigl eistungen von 
Verkehrsfl ugzeugen nachhaltig verandern [ 66 ] . 
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2.3.3 §CgD?5St!i?ttrStrah2|trom_{Low_Leve1 _Jet_Stream 2 LLJ} 

Unter dem EinfluB verschiedener Faktoren kann sich im vertikalen Windprofil 
in der unteren Troposphere ein ausgeprb'gtes Maximum der Horizontalwindge- 
schwindigkei t ausbilden, das in Anlehnung an die Bezeichnung “Jetstream" 
fur den in der hohen Troposphare und in der Stratosphare auftretenden 
Strahlstrom als “niedertroposph'a'risches Windmaximum", englisch low level 
jet stream (LLJ) benannt wird [1091. Eine allgemeln anerkannte Definition 
dieses PhSnoinens liegt bislang noch nicht vor [731, so daB eine Reihe von 
rliedertroposphfirischen Windmaxima, die im Hohenbereich von ca. 1,5 bis 
2,5 km beobachtet werden und haufig auch eine enge laterale Begrenzung auf- 
weisen, als LLJ beschrieben werden. 

Zu den Grenzschicht-Strahlstromen sind nach [67] zu zahlen: 

a) orographische Strahlstrbme, wie z.B. Fohn, Bora, Mistral u.a., die auf- 
grund lokaler GelSndeformationen bei bestimmten Windrichtungen auftre- 
ten; 

b) thermische Strahlstrbme, wie z.B. Talwind am Tag und Bergwind bei Nacht 
in den alpinen Regionen [68); 

c) prafrontaler Strahlstrom, der im Zusammenhang mit der Annaherung einer 
Wetterfront entsteht und Uber einen Zeitraum von manchmal 2-3 Tagen be- 
obachtet werden kann; 

d) nachtlicher Strahlstrom. Oiese Form von Starkwind (Windgeschwindigkei- 

ten von uber 30 m/s in Hbhen kleiner 1,5 km) tritt auf, wenn es infolge 

der Ausbildung von Temperaturinversionen nach Sonnenuntergang zu einer 

auBerordentlich geringen turbulenten Durchmischung in der atmosphari- 

schen Grenzschicht kommt (stabile Temperaturschichtung, r > 0°C/100m). 

Das kann dazu fuhren, da3 sich Stromungsschichten ausbilden, die verti- 

kal nur noch sehr schwach Uber die Zahigkeit miteinander verkoppelt 

sind. Innerhalb der Inversionsschicht entstehen Windmaxima, und an den 

Grenzen dieser Schicht resultieren daraus hohe Gradienten u,, des Hori- 

wz 

zontalwindes ( BILD 12 ). 



BILD 12: Verlauf der Langsgeschwindigkeit Uy und der Quergeschwindigkeit 

v w in einem Grenzschicht-Strahl strom (LLJ, nach [69]) 

REITER wies bereits 1961 darauf hin, daB die extrem starke Windabnahme un- 
terhalb eines Inversionswindmaximums (u.U. 0,15 m/(ms) in den unter sten 
100 m) zu Unfallen bei der Landung eines Flugzeugs fUhren kann, wenn die 
Gegenwindkomponente liberschatzt wird [701. 

Da sich der Verlauf der Temperatur mit der Hohe infolge der thermischen 
Ausstrahl ung besonders in klaren Nachten stSndig verSndert, ist die Ent- 
wicklung des nachtlichen Strahlstromes in hohem MaBe zeitabhangig ( BILD 13 ) 
Nach Sonnenaufgang lost sich durch die beginnende turbulente Durchmischung 
die nachtliche Inversionsschicht und die daran gekoppelte Starkwindzone 
sehr schnell auf. 

Wegen der fehlenden Turbulenz kann eine nahezu laminare Stromung innerhalb 
der Inversionsschicht angenommen werden, die mit den bereits in Abschn.2.2 
genannten gewohnlichen Differentialgleichungen fur die Durchmischung von 
zwei parallelen halbunendl ichen Freistrahlen beschrieben werden kann. 
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BILD 13: Zeitliche Entwicklung der Lufttemperatur und des Horizontalwindes 

eines nachtl ichen Strahlstromes in der atmospharischen Grenz- 
schicht (nach 171)). 


Fur die analytische Oarstellung der verschiedenen Former des Grenzschicht- 
Strahlstromes existieren bisher nur sehr wenige numerische Modelle, die sich 
in digitalen Simulationen einsetzen lassen [72], Da das Auftreten dieses 
Phanomens jedoch an bestimmte meteorologiscbe Randbedingungen gebunden ist, 
1'aBt es sich zumindest im praktischen Flugbetrieb aufgrund der synoptischen 
Vorhersagekarten voraussagen [731. 


2.3.4 Durchzug yon_Warm;_gder_Kal tfronten 

Auch Windscherungen im Bereich von Warm- bzw. Kaltfronten zahlen aufgrund 
der weltweiten synoptischen Wetterbeobachtungen zu den mogl ichen Gefahren- 
quellen, die bereits aus der Wetterkarte vorhersagbar sind. Fronten entste- 
hen, wenn zwei Luftmassen mit verschiedenen Eigenschaften, z.B. unter- 
schiedlicher Temperatur, aneinandergrenzen . Die Obergangszone kann als 
scharfe Trennungsflache oder als allmahlicher Obergang zwischen den meteo- 
rologischen Parametern ausgebildet sein. Vor und hinter der Frontlinie kann 
der Windvektor sowohl nach Starke als auch nach der Richtung scheren. Die 
Starke der Windscherung hangt eng damit zusammen, wie scharf der Obergang 
von der vorhandenen zur neu vorstoBenden Luftmasse ausgepragt ist. 

Die Frontlinien werden entsprechend den Eigenschaften der sich ausbreiten- 
den Luftmasse bezeichnet: Eine Warmfront ist der VorstoB von Warmluft, die 
sich iiber eine vorhandene gealterte Kaltluftmasse schiebt. Eine Kaltfront 
entsteht unter dem EinfluB eines KaltluftvorstoBes, der sich wie ein Keil 
unter eine vorhandene warmere Luftmasse schiebt. Abhangig von dem Verhaltnis 
der Wi ndgeschwi ndi gkei ts- und Temperaturdi fferenzen zwischen den beiden 
Luftmassen bilden sich unterschiedl iche Neigungswinkel der Trennflachen aus 
( BILD 14 ), die grundsatzl ich gegen die Kaltluftseite hin anstelgen. Bei 
einer Kaltfront liegen die Neigungen zwischen 1/40 bis 1/80, bei einer 
Warmfront im Bereich von 1/100 bis 1/300 (741. Hierdurch bedingt, erstreckt 
sich die Obergangszone bei einer vertikalen Machtigkeit von 1-3 km biswei- 
len iiber eine horizontale Distanz von 100 bis fast 1000 km. Ober weite Be- 
reiche herrschen so in Bodennahe andere Bedingungen als in bereits geringen 
Hohen. Flugzeuge, die die Obergangszone z.B. kurz nach dem Abheben beim 
Start passieren, konnen trotz anfanglichen Gegenwindes am Boden in einer 
vorher meistens nicht bekannten Hohe einen plotzlichen RUckenwind erfahren, 
so daB die Gefahr eines "Durchsackens" gegeben ist (751. 

Kalt- und Warmfronten haben noch weitere, fur den Flugbetrieb unangenehme 
Begleiterscheinungen. Sommerliche Warmfronten mit thermodynamisch instabi- 
ler Struktur (feuchtlabiler Temperaturgradient, starke Cumulonimbusbildung) 
f'uhren nicht selten Gewitter mit sich, die mit starken Auf- und Abwinden zu 
einer erheblichen Gefahr flir Flugzeuge werden konnen. Hierauf wird im fol- 
genden Abschnitt noch genauer eingegangen. 
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front front 


BHD 14 : Vertikale Struktur von Warm- und Kaltfronten. 

Im Slid ist eine mogliche Windrichtungsanderung angegeben. 

EinbrUche von Kaltluft und die damit verbundene Anhebung der Warmluft voll- 
ziehen sich wesentlich stUrmischer als die Aufgleitvorgange langs einer 
Warmfront. Einen solchen KaltluftvorstoB mit einem abrupten Windsprung urn 
28 m/s und einer gleichzei tigen Richtungsanderung des Windes um ca. 90° 
zeigt BILO 1 5. GEORGII [761 gibt dazu an, daB der dargestellte Windgewitter- 
sturm liber dem Wattenmeer der Nordsee ein Verkehrsflugzeug zum Absturz 
brachte. 

Als Kriterien, wann beim Durchzug einer Wetterfront mit bedeutenden Scher- 
winden zu rechnen ist, schlagt SOWA [77] vor: 

1) eine horizontale Temperaturdifferenz senkrecht zur Bodenfrontl i nie von 
mehr als 6° C/100 km (10° F/n.m,); 

2) eine Verlagerungsgeschwindigkeit der Front von mehr als 15 m/s 
(30 kts. ). 

Modelle fur Windscherungen in Wetterfronten werden in der Literatur ledig- 
lich als Wertetabellen gemessener Situationen angegeben, die mit geeigneten 
Interpolationsprogrammen innerhalb eines bestimmten Bereiches die Windvek- 
torkomponenten in Abhangigkeit von Hohe und Weg liefern [231. 
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BILD 15: Windsprung bei einem Kaltfrontdurchzug (nach [761). 


Analytische Modellgleichungen, die den Verlauf des Windes bei einem Flug 
durch eine Wetterfront; beschreiben, liegen auch flir diese Form von Scher- 
winden nicht vor. Grundsatzl ich handelt es sich wiederum um ein mehr oder 
weniger turbulentes Durchmischen zweier Windstromungen unterschiedl icher 
Geschwindigkeit und Richtung, wobei die Zwischenschicht zusatzlich eine 
sehr flache Neigung gegeniiber der Horizontal en aufweist. Neben der bekann- 
ten Temperatur- und Dichteverteilung mit der Hohe besteht so auch eine Ab- 
hangigkeit dieser Parameter in der Waagrechten. 

BILD 16 gibt die Windverhal tnisse eines Kal tfrontdurchganges wieder, der 
am 17. Dezember 1973 am Bostoner Flughafen Logan zum Zeitpunkt des Abstur- 
zes einer DC 10 beobachtet wurde [78]. Die betrachtl iche Windscherung zwi- 
schen ca. 200 m und 30 m auBerte sich infolge der Orientierung der Lande- 
richtung relativ zur Frontlinie fl ugbahnbezogen sowohl als Gegenwindsche- 
rung als auch als Seitenwindscherung. Typisch flir diese Wettersi tuation und 
als weitere Unfall faktoren sind zu nennen: eine niedrige Wolkenuntergrenze 
(hier 70 m) und schlechte Sicht durch Regen und Nebel . Erschwerend kam bei 
diesem Unfall hinzu, daB verhangnisvollerweise Wolkenuntergrenze und Ent- 
scheidungshohe (Decision Height, DH) libereinstimmten, so daB die Piloten im 
entscheidenden Augenblick der Landung abrupt vom automatischen Flug nach 
Instrumentenflugbedingungen zum manuellen Flug nach Sichtflugreferenzen 
ubergehen muBten [61. In den verbieibenden ca. 15 Sekunden Flugzeit bis zum 
Aufsetzen am Boden war es den Piloten offensichtl ich nicht moglich, eine 
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vorhandene hohe Sinkrate rechtzeitig zu reduzieren, so daB das Flugzeug die 
Landebefeuerung streifte. 

BILD 16 ist zu entnehmen, daB der am Boden gemessene Gegenwind keinen Auf- 
schluB liber den Wind in wenigen hundert Metern Hohe gibt. Eine einmalige 
Windmessung an Bord des Flugzeugs, z.B. Uber dem Voreinflugzeichen (Outer 
Marker, Flughohe etwa 400 m) hatte jedoch im Vergleich mit den Bodenwindan- 
gaben und unter Ansatz einer einfachen linearen Windanderung mit der Hohe 
einen Hinweis auf die Gefahr einer bevorstehenden Gegenwindscherung gegeben 



l m /sl 


BILD 16 : Flugbahnbezogene Horizontalwindverhal tnisse eines Kaltfront- 
durchganges . 

Dargestellt sind die meteorologischen Angaben, die dem Flugun- 
fallbericht { 78 ] des Unfalls in Boston am 17.Dezember 1973 zu 
entnehmen sind. 
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2.3.5 Wi ndscherungen_i n_Gewi ttern 

Als die ergiebigsten Quellen fur Windscherungen in niedrigen Hohen haben 
sich nach jungsten Unfall untersuchungen charakteristische Strdmungsvorgange 
erwiesen, die im Verlauf der verschiedenen Entwicklungsstadien eines Gewit- 
ters entstehen. Drei katastrophale Flugzeugabsturze, die sich in den Jahren 
1975 und 1976 innerhalb kurzer Zeit ereigneten [7,8,79], gaben den AnlaB 
zur intensiven Erforschung dieses Wetterphanomens . 

Auf der Erde brauen sich nach Schatzungen t'aglich bis zu 45000 Gewitter zu- 
sammen [1101. BILD 17 zeigt die Haufigkeit der Gewitteraktivitb'ten auf der 
Erde. Die meisten Gewitter treten danach in den Tropen auf, und hier beson- 
ders auf der Ostseite der Kontinente. 



BILD 17: Zahl der Gewittertage auf der Erde (nach [111]). 

Auffallig ist die groBe Zahl von Gewi ttern in den Tropen und 
auf den Ostseiten der groBen Kontinente. 
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Die h'uBerst heftigen Vertikalstrijmungen (es wurden Auf- und Abwinde von 
iiber 30 m/s beobachtet) und die starken Verwirbel ungen innerhalb der Gewit- 
terwolken sind seit langer Zeit bekannt. Huge durch diese Gebiete werden 
in der Verkehrsluftfahrt weitestgehend vermieden. Die Starke Verkehrsdichte 
mancher internationaler Flughafen zwingt jedoch in Spitzenbelastungszeiten 
dazu. Starts und Landungen auch noch d arm durchzufiihren, wenn Gewitter sich 
dem Flughafennahbereich nahern. Die dabei auftretende Gefahrdung der Flug- 
sicherhcit, die durch die weitreichenden Windeinflusse unterhalb der Gewit- 
terwolken entsteht, ist in der Vergangenheit offensichtl ich unterschatzt 
worden. 

Aufgrund umfangreicher Auswertungen von Flugschreiberaufzeichnungen, Radar- 
messungen und Satellitenfotos rekonstruierten FUJITA und CARACENA C 93 die 
Stroml inienverlaufe der Windstromungen zum Zeitpunkt der o.g. Flugunfalle. 

Es wurde festgestel 1 t, daB bei alien Unfallen Gewitterzellen mit nur 3-5 km 
Durchmesser in Flughafennahe beobachtet wurden, die von extremen Abwinden 
begleitet waren. Fur diese starken Abwinde wurde der Begriff DOWNBURST* ge- 
pragt 180). Ein 'downburst' liegt dann vor, wenn der Vertikalwind von Null 
am Erdboden bis zu einem Wert von mindestens 3,6 m/s (12 fps) in 91 m 
(300 ft) Hbhe anwSchst: 

DOWNBURST, wenn w yz < - 0,04 s'*. (13) 

FUJITA [81] wies die Entstehung ganzer Familien von 'downburst'-Zel len nach 
( B1L0 18 ). Model 1 vors tel 1 ungen hierzu gehen von uberschieBenden Cumulonimbus- 
spitzen aus, die bis liber die Tropopause hinausschieBen und beim anschlies- 
senden Zerfall sehr kalte, trockene tuft aus der Stratosphare in die Gewit- 
terwolke saugen. Durch die geringe Feuchte kann es zu einer heftigen, die 
Vertikalbewegung beschleunigenden Sublimation und Verdunstung kommen, so 
daB sich ein regelrechter Abwindschlot ausbilden kann [108). Dieser Kalt- 
luftstrahl gelangt durch die Cumulonimben hindurch bis zum Boden, wo er in 
die Horizontale umgelenkt wird und radial ausstromt. Dabei dringt die Kalt- 


* In Ermangelung einer geeigneten deutschen Obersetzung des Begriffes 
DOWNBURST (etwa: Fallwind) wird im folgenden der englische Fachaus- 
druck verwendct. 



B1LD 18 : DOWNBURST-Zellen in verschiedenen Stadi erV ihrer Entstehung in 

einem Gewitter mit "Speerspitzen"-Radarecho (nach [81]). 


herabsttirzende 



BUD 19 : Model 1 der Stromungsvorgange in einem Gewitter-DOWNBURST. 
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1 u ft unter die warmere, bodennahe Luft, wobei sich eine stark turbulente 
Boenfront ausbildet ( BILD 19 ). Zwischen der vorhandenen Warmluft aro Boden 
und der vordri ngenden Kaltluft entsteht eine ausgepragte Scherung der Hori- 
zontaiwindkomponente. Diese Windscherung und die starken Abwinde im Zentrum 
der 'downburst'-Zellen waren nach den Angaben der FI ugunfal 1 untersuchungen 
eine der Ursachen fiir die erwahnten schweren Flugzeugunfalle. 

Nach neuesten Untersuchungen mu3 auch der EinfluB der auBerst heftigen Nie- 
derschlage in Gewittern berucksichtigt werden [82]. Ungeklart ist jedoch 
weiterhin, inwieweit ein dunner Wasserfilm auf der Oberflache eines Trag- 
flugels die aerodynamischen Eigenschaften des Flugelprofi Is zu verandern 
vemiag und in welcher GroBenordnung dieser Effekt im Vergleich zu den Aus- 
wirkungen der WindSnderungen zu werten ist. 

In den USA wurden zwei verschiedene Wege beschritten, um die komplexen, sich 
dynamisch andernden Windfelder in Gewittern fUr die Anwendung in digitalen 
Simulationsprogranmien zu beschreiben: 

Zum einen wurden, wie bereits bei den vorangehenden Wi ndsi tuationen 2.3.3 
und 2.3.4 beschrieben, gemessene Winddaten als Stutzstellen fur dreidimen- 
sionale Interpolationsprogramme verwendet [23]. Mi t Hilfe dieser Methode 
lassen sich zwar die Windkomponenten innerhalb der vorgegebenen Model lgren- 
zen vergleichsweise schnell aufsuchen. Da jedoch lediglich Zahlenwerte ab- 
gespeichert sind und keine physikalischen bzw. meteorologischen Modellge- 
setze, ist eine analytische Variation der Randbedi ngungen bzw. der ma3geb- 
lichen Parameter, wie sie uns hier interessiert, nicht moglich. 

Eine zweite Methode verwendet vorhandene meteorologische Simulationsmodelle 
fur die Darstellung der turbulenten Stromungen in der atmospharischen Grenz- 
schicht unter Beriicksichtigung der Einfllisse von Druck-, Temperatur- und 
Turbulenzvertei lungen (24,25,26). Schwerpunkt dieser Untersuchungen war der 
Aufbau sowie die rbumliche und zeitliche Ausbreitung der Boenfront als Vor- 
derkante der radial ausfl ieBenden Kaltluft. BILD 20 zeigt schematisch die 
Struktur dieser flachen Schicht kalter, dichterer Luft, die sich bis zu Ent- 
fernungen von 20 km von der Gewitterzel le ausdehnen kann [83], Die Windstro- 
mungen im Bereich der Front'nase' werden durch horizontale Scherungen des 
Horizontalwindes (Gradient: u^ x ) zwischen der urspriinglich vorhandenen Warm- 
luft und der vordringenden Kaltluft gepragt. Auf der Oberseite der Schicht 



BILD 20: Schematische Struktur einer Gewitter-Boenfront (nach [83]). 

grenzt kalte Luft direkt an die emporgehobene Warmluft. Infolge der unter- 
schiedl ichen Stromungsgeschwindigkeiten in den beteiligten Luftmassen hat 
die Trennflache zwischen der Warm- und Kaltluft stark labile Eigenschaften 
(641: Irgendwelche zufalligen Ausbuchtungen lassen sehr schnell intensive 
und umfangreiche WirbeJ entstehen. In diesem Bereich der Gewitterboenfront 
ist neben den groBen Schwankungen der Vertikalwindkomponente, die aus den 
Wirbeln resultieren, eine vertikale Scherung des Horizontalwindes (Gradient 
u Wz ) zu beobachten. . 

Zum Problem der Simulation von Turbulenz in Gewittern wird auf [84] verwie- 
sen. Es fehlen in der Literatur offensichtl ich noch ausreichende statisti- 
sche Angaben iiber die GroBenordnungen und Hohenabhangigkeiten von charakte- 
ristischen Wellenlangen L u , L y , L w und Standardabweichungen o u> o y , o w der 
Komponenten des Windvektors in Gewittern unterhalb einer Hohe von 500 m. 

Fur die vorgesehenen Untersuchungen waren die oben beschriebenen Simulati- 
onsmodelle zur Darstellung von Gewitterstromungen nicht zu verwenden, da 
sie einerseits sehr rechenintensiv sind und andererseits eine Fulle von 
Einzelheiten wiedergeben, die sich in ihren Auswirkungen uberlagern und 
eine eindeutige Zuordnung von Ursache und Wirkung erschweren. 
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Auf der Grundlage der in 19) dargestel 1 ten Stroml i nienverlaufe in Gewitter- 
downbursts wurde daher ein moglichst einfaches Stromungsmodel 1 entwickelt, 
das weniger die komplexen meteorologischen Ablb'ufe als vielmehr die grund- 
satzlichen und wichtigen Stromungsvorgange richtig wiedergibt. Da einer- 
seits in der literatur keine Angaben iiber Messungen der zeitlichen Entwick- 
lung der Stroml inienverlaufe wabrend der verschiedenen Entstehungsphasen 
eines Gewitters vorlagen und sich andererseits ein startendes Oder landen- 
des Flugzeug im Mittel nur etwa drei bis vier Minuten im EinfluBbereich 
eines solchen Wettergeschehens befindet, wurde auf die Darstellung der 
teeitabhHngigkeit des Stromungsvorgangs verzichtet. Das Stroml inienbi Id wird 
also fur den Zeitpunkt der Betrachtung als 'eingefroren 1 angesehen, die 
Stromlinien Sind stationbr. 

Zeitabhb'ngige Einfliisse wie Turbulenz Oder groBraumige Verwirbel ungen kon- 
nen bei Bedarf dem Gewittermodel 1 iiberlagert werden, urn so z.B. in digita- 
len Simulationsprogrammen ein vol 1 standi geres Windmodell zu erhalten. 


2.4 Basismodel l_zur_Darstel lung_vgn_Gewitterstrbmungen 

BILD 21 gibt die Flugbahn einer Boeing 727 wieder, die am 24. Juni 1975 
beim Landeanflug auf den New Yorker Flughafen (JFK) ca. 700 m vor der Lande- 
bahnschwelle auf den Boden aufschlug. Dabei kamen 113 Menschen urns Leben, 
und das Flugzeug wurde vollig zerstort 


Hohe Im] 



BILD 21: Flugbahnverlauf und Windstromungen des Flugunfalls in New York, 

24.6.75 (nach (811) 
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Der naherungsweise rekonstruierte Verlauf der Stromlinien der Windbewegung 
zum Zeitpunkt des Ungllicks zeigt einen typischen 'downburst' (maximaler 
Abwind *5,5 m/s), der liber dem Erdboden in horizontale Richtung umcelenkt 
wird und nach auBen abflieSt C81J. Das Strbmungsbild ahnelt, abgesehen von 
dem StoreinfluB einer Seewindfront auf der rechten Bildseite, auffallend 
dem Stromlinienbild einer Staupunktstromung, die beim Auftreffen eines run- 
den Strahles auf eine feste Wand entsteht ( BILD 22 ) . 



BILD 22 : Stromlinienbild einer Staupunktstromung 

Bereits in dem 1949 in den USA durchgefiihrten "Thunderstorm Project" zur 
Erforschung von Gewittern [85] wurde qualitativ gezeigt, daB die fallenden 
und auf den Erdboden auftreffenden Kaltluftmassen direkt unter dem Zentrum 
der Gewi tterzel len raumliche Staupunktstrbmungen bilden. 

Die Ahnlichkeit in der Entstehungsursache und im Stroml inienverl auf legt 
den Gedanken nahe, die gemessenen Windprofile innerhalb der Gewitterstro- 
mung modellhaft mit Hilfe einer einfachen Staupunktstromung der Potential- 
theorie zu beschreiben. Um die Potential theorie anwenden zu kcinnen, miissen 
folgende Randbcdingungen erfullt sein: 


a) Die Stromung_muB reibungsfreiverlaufen 

Die Darstellung von Stromungsvorgangen ohne BerLicksichtigung von Zahig 
keitseinflussen ist nur zulassig, solange sich bei den beteiligten 
Stromungen einzelne Schichten des strbmenden Mediums nicht relativ zu- 
einander verschieben. Diese Voraussetzung trifft beispielsweise nicht 
zu bei den Scherwindsituationen 2.3.2 (Grenzschicht-Scherwi nd) und 
2.3.3 (Inversionsstrahlstrom). Als Bedingung, wann eine Strbmung als 
reibungsfrei betrachtet werden darf, laBt sich formulieren: Die Grenz- 
schicht liber dem Erdboden muB so diinn bleiben, daB ihre Dicke gegen- 
liber den anderen geometrischen Abmessungen des Stromungsfel des ver- 
nachlassigt werden kann. Die Grenzschichten bleiben im allgeneinen 
dann dunn, wenn die den Stromungsvorgang charakterisierende dimensions 
lose REYNOLDszahl groB ist [851. 

In der freien Atmosphare wird statt der REYNOLDszahl die RICHARDSON- 
zahl verwendet, um festzustel len , unter welchen Bedingungen atmosphari 
sche Turbulenz entsteht und zunimmt. Die RICHARDSONzahl wird im wesent 
lichen durch das Verhaltnis zweier Gradienten bestimmt: 



Darin ist 3p/3z die Abnahme der Luftdichte mit der Hohe, und gu/gz 
die vertikale Knderung der Windgeschwindigkeit (Scherung). Nach [64] 
kann in freien Stromungen als Grenzwert fiir das Umschlagen einer 1 ami - 
naren Strbmung in eine turbulente der Wert Ri = 0,25 angenommen wer- 
den. Bei groBeren Werten besteht eine laminare Strbmung, f Li r kleinere 
RICHARDSONzahl en vergroBern sich die auftretenden Storungen rasch zu 
einer turbulenten Strbmung. Die angegebene Stabi 1 i tatsgrenze ent- 
spricht einer sehr stabilen Schichtung der Atmosphare und ist im Ein- 
zelfall zu uberprlifen. 

Im Hinblick auf die ebene Staupunktstromung, die wir in diesem Ab- 
schnitt zugrundelegen wollen, vernachlassigen wir mithin den Bereich, 
in dem die zahe Strbmung, wie in Abschnitt 2.3.2 ausgefiihrt wurde, am 
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Erdboden haftet, sowie den Grenzschichtbereich der Dicke 6 darliber 
( B1LD 23 ). 



BIL.D 23 : Die ebene Staupunktstromung mi t Reibung (nach [53]). 

Die CORIOLISbeschleunigung ist von der geographischen Breite <p des Be- 
obachtungsortes und von der GroBe der Wi ndgeschwindigkei t abhangig und 
ergibt sicli mit der Rotationsgeschwindigkeit der Erde zu 

C = 2 ( « E sin* ) x Vy , C _[ Vy . 

FUr die hier interessierenden kleinraumigen (mikroskaligen) Windstrb- 
mungen kann der EinfluB von C, ebenso wie z.B. am flquator (<p= 0), ver- 
nachlassigt werden. 

c ) Oi e_S trgmung_sel_gueH;_und_senkenf rei 

Damit ist gemeint, daB sich in der Stromung keine Stellen befinden, an 
denen Flussigkeit (hier: Luft) neu entsteht Oder verschwindet. Diese 
Bedingung wird im folgenden als Kontinuitatsbedingung behandelt. 

d) lemgera tu r_ ynd_ Lu f tdi^ch te_s§ien _wah rend des_Stromungsvorgangs konstant 

Bei der Losung von Stromungsproblemen muB man im allgemeinen beriick- 
sichtigen, daB die Dichte des stromenden Mediums veranderlich ist und 
von Temperatur und Druck abhangt. Wenn jedoch die Stromungsgeschwi ndig- 
keiten im Vergleich zur Schallgeschwindigkeit klein sind und wenn keine 
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zu d) merkl ichen Druckunterschiede durch Volumenkrafte (z.B. durch die 

Schwerkraft) erzeugt werden, bleiben die Dichteunterschiede im Strd- 
mungsfel d klein, so daB die Veranderl ichkei t der Dichte vernachliis- 
sigt werden kann. Da in unserem Fall die zur Diskussion stehenden 
Windbewegungen im untersten Bereich der Atmosphere bei MACMzahlen in 
der GrbBenordnung von 0,1 bis 0,15 ablaufen (|Vy| = 30-50 m/s), und 
die Hohenerstreckung des Stromungsfeldes oberhalb von etwa 200 bis 
300 m nicht mehr in die Betrachtungen eingeschlossen werden soil, 
konnen wir die Luftstromungen wie inkompressible Stromungen behan- 
deln. Die Erfullung dieser Bedingung vereinfacht die weiteren Oberle- 
gungen erheblich, ist fur die Anwendung der Potential theorie aber 
nicht zwingend. 

Aus den Randbedingungen (a) und (c) lassen sich die kinematischen Eigen- 
schaften ableiten: 


a) ■+■ Drehungsfreihei t: 

rot (Vy) = 0 , 

(14) 

c) -► Kontinuitat : 

div (V„) - 0 . 

(15) 


Nach den Regeln der Vektoranalysis laBt sich dann die Windgeschwindigkeit 

V als Gradient eines noch zu bestimmenden skalaren Geschwindigkeitspoten- 
— W 

tials 4 1 deuten: 

Vy = grad 4> (x,y,z). (1^) 

Der Voll standi gkeit halber seien die aus der Potential theorie bekannten 
Eigenschaften der Potential stromungen kurz zusammengefaBt: 

Der Gradient grad 4> steht senkrecht zu den Potential- Oder Niveauflachen 
$ = const, (im ebenen Fall Potentiallinien) ( BUD 24 ). Die Verbindung der 
Orte gleicher Gradienten grad 4> bzw. gem. Gl.(16) gleicher Windgeschwin- 
digkeit liefert die Stromlinien V = const., deren Richtung in jedem Punkt 
mit der dort vorhandenen Geschwindigkeitsrichtung ubereinstimmt. Stromlini- 
en und Potentiallinien bilden orthogonale Kurvenscharen . 
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B1LD 24 : Zur Beschreibung der Eigenschaften von Potent) alstromungen 


Durch Einsetzen von G1 . ( 16 ) in die Gin. (14) und (15) erhalt man 

die IdentitSt rot (gradb) = 0 

sowie div ( grad*) = A4> * 0 . 

Die Kontinuitatsbedingung (d) lSBt sich dann schreiben als*: 


+ a a « , a 2 » . Q 

3x 2 3y 2 3z 2 


(17) 


Einer der einfachsten Ansatze fur das Geschwindigkeitspotential ist 


4> (x,y,z) = 


* Soweit nicht anders vermerkt, wird zunachst der allgeraeingiiltige dreidi- 
mensionale Fa)) beschrieben, von dent dann auf den einfacheren Fa)) der 
ebenen Stroinung geschlossen werden kann. 
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Diese allgemeine quadratische Funktion ist dann eine Losung der raumlichen 
Potentialgleichung (17), wenn fiir die Konstanten a, b und c gilt: 

a + b + c = 0 . (19) 

Wahlen wir die Windgeschwindigkeitskomponenten als 


v = if = b y 

v w ay y 


w 


U 


34 . 
32 


c z , 


( 22 ) 


so gewinnen wir daraus durch Differentiation nach den jeweiligen Ortskoor- 
dinaten die Konstantengleichungen fiir die Windgradienten: 



(23) 

(24) 

(25) 


Zur Erfiillung der Kontinuitatsbedingung (17) mud dann fiir die Windgradien- 
ten gel ten: 


wahrend die Forderung nach Drehungsfreiheit ( G1 . ( 14 ) ) bei der dreidimensio- 
nalen Strdmung auf die Beziehungen fiihrt: 



j. tudl 
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Hamit lautet Oie Gleichung fiir die Stromlinien in der x-z-Ebene: 


W wy 

* v Wz 

= 0 , 

(27) 

(3 

u Wz 

w Wx 

« 0 , 

(28) 

v Wx 

u wy 

= 0 . 

(29) 


lm Fall der ebenen Stromung in der x-z-Ebene reduzieren sich diese Glei- 
chungen auf: 

u Wx + w Wz = ® • (Kontinuitat) (30) 

u Wz " w Wx = 0 • (Drehungsfreiheit) (31) 

Aus den Gin. (20-22) lassen sich die Gleichungen fur die Stromlinien gewin- 
nen, z.B. in der x-z-Ebene: 

sx/gz = u w /w w = ax/ (c-z) (32) 

Oder nach Trennung der Variablen: 

c • 3x / x = a 3z / z . (33) 

Die Integration dieser Gleichung liefert* : 

c • ln(£) = a • ln( c ) + c,. 

Dami t lautet die Gleichung fur die Stromlinien in der x-z-Ebene: 

V (?,c) = 5~ C/a • C = const. (34) 


* Wir fiihren hier die dimensionslosen Koordinaten £ = x/x 0 und z; = z/z 0 
ein, fUr die die obigen Gleichungen ebenso gel ten, und vermeiden auf diese 
Weise das Rechnen mit benannten Grbllen. Setzen wir fur die beliebig w'ahl- 
baren Bezugsgrofien x 0 = z 0 = lm, so haben die GroBen £ und ^ zahlenma3ig 
dieselben Werte wie x und z. 


. dtlljtv 

s l 

.» i ! \J ■ •_ f t v> / * il >.t*. i-c* ; ■» -'t !.«!•; J*. i i* . Jili'Ji u*. I r * ! I Ill 

der sog. horizontalen Divergenz di Vj, V w ziisammcn: 

Gl.(34) beschreibt eine Schar gl eichsei tiger Hyperbeln in der Vertikal ebene, 
deren eine Asymptote die z-Achse (Vertikal achse) und deren andere Asymptote 
der Erdboden (x-Achse) 1st (vgl. BILD 22). Der Koordinatenursprung (0,0) 
ist der Staupunkt der Stromung, und die Koordinaten x, y, und z sind die 
geometri schen Abstande des jeweiligen Beobachtungspunktes von dtesem Stau- 
punkt, gemessen in einem geodatisch ortsfesten Bezugssystem. 

Eine zur z-Achse rotationssymmetrische Staupunktstromung erhalten wir, wenn 
wir die in G 1 .(18) angegebenen Konstanten zu b = a und c = -2a wahlen. In 
der Natur konnen die Stroml inienverl aufe aufgrund orographi scher, topoara- 
phischer Oder anderer Einfliisse (z.B. Windscherung in der ursprungl Ich vor- 
handenen Luftmasse, vgl. auch Seewindfront in BILD 18) von diesen Symme- 
trieeigenschaften abweichen. Trotzdem konnen die StromungsvorgSnge in den 
vertikal fal lenden und anschl IeBend radial ausfl IeBenden Kal tluftmassen mit 
guter Genauigkeit als reibungslose Staupunktstromungen dargestellt werden 
unter der Voraussetzung, daB man die charakteristi schen Parameter b J a zu- 
laBt. Bei ungleichen Werten fiir a und b ist die z-Achse zwar weiterhin Sym- 
metrieachse, die Schnitte der Stromflachen v = const, haben jedoch in den 
Ebenen z = const, anstatt des kreisrunden einen elliptischen Verlauf. 

Im Anhang A2 werden die MeBdaten von 6 beobachteten Gewi tterfallwinden auf 
ihre Ubereinstimmung mit den GesetzmaBigkei ten einer raumllchen Staupunkt- 
stromung bin untersucht. In TABELLE 1 sind die vorkommenden Windgradienten 
u Wx’ v Wy und w Wz zus amm c n 9 e,:aBt ; alle anderen, auBerhalb der Hauptdiagona- 
len in Gl.(3) stehenden Gradienten sind Null. 

Fassen wir die horizontalen Komponenten der Windgradienten in G 1 .( 26 ) in 
der sog. horizontalen Divergenz div h V w zusammen: 

di ''h*K = u Wx + v Wy " ~ w Wz (35) 

so konnen wir iiber die Vorzeichen der Gradienten in einem Gewi tterabwi nd 
folgendes aussagen: 

Die Vertikalwindgeschwindigkeit Wy der Abwbrtsstromung muB bis zum Erdboden 
zu Null abgebaut sein, was gl eichbedeutend ist mit w Wz <0. Nach G 1 .( 35 ) ist 
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damit eine positive horizontale Divergenz verbunden: 


div h^J 


Wx 


Wy 


0 . 


In TABELLE 1 sind diese Vorzeichenbetrachtungen bestStigt. 


Bei der Mehrzahl der im Anhang A2 angegebenen Wettergeschehen sind ledig- 
lich die Gradienten des Horizontaiwindes u w und des Vertikalwindes w y be- 
kannt. Die zugehorigen Gradienten v^ werden so gewahlt, daB sie die Kon- 
tinuitatsgleichung (26) erfiillen. Die dabei ermittelten GroBenordnungen 
kbnnen mit den Gradienten des Ealles IV (Tucson) verglichen werden, da 
hier aus den meteorologischen Angaben die Gradienten u^ x und ausnahmswei- 
se v Wy zu entnehmen sind. Es zeigt sich eine gute Obereinstimmung der je- 
weils rechnerisch bestimmten Gradienten mit der GroBenordnung des gemes- 
senen Wertes, so daB die zur Erfullung der Kontinuitatsgleichung berech- 
neten Gradienten realistisch sind. 


Die Annahme konstanter Gradienten innerhalb der Kal tluftstromung wird 
durcli die Untersuchungen bestatigt, die GOFF [27] an 13 beobachteten Ge- 
wi Uerhuen fronton durcli fulii-lo. 1} 1 1.0 26 zeiyt die genii I: tel ten Maximalwerte 
absoluter Windschcrungen. Bis auf die im Bereich der Bodengrenzschicht 
stark abweiclienden Werte, die auf den ReibungseinfluB des Erdbodens hin- 
weisen, sind die maBgeblichen Gradienten u Wx und w yz fast konstant mit 
der Hohe. Das Vorhandensein der Gradienten Uy z und Wy x laBt auf einen in- 
tensiven EinfluB der sich ausbreitenden Boenfront auf die Messungen 
sthlieBen, der bereits in Abschnitt 2. 3. A beschrieben wurde und hier nicht 
untersucht werden soli. 


Wie die Bilder I-VI im Anhang A2 zeigen, lassen sich die Stromungsvorgange 
in einem Gewitterfal lwind hinreichend genau mit Hilfe eines einfachen Po- 
tentialstromungsmodel Is beschreiben. Das Modell zeichnet sich dadurch aus, 
daB die auftretenden Windgradienten u Wx und w Wz , die in der fur uns maB- 
geblichen x-z-Ebene (Flugzeug-Symmetrieebene) zur Darstellung einer typi- 
schen 'downburst’-Gewitterstromung ausreichen, innerhalb der Stromungs- 
grenzen als konstant angcnommen werden konnen. Die zur Erfullung der Kon- 
tinuitatsgleichung ermittelten Werte fur konnen bei der Untersuchung 
der Flugzeug-tangsbewegung auBer acht gelassen werden. Nach den vorliegen- 



FI ughafen 

Flugzeug 

Datura 

FI ugbewegung 


v Wy t s ’ l i 

w Wz l*“] 

Flugstrecke[km] 
im Gev/itter- 



Flugzeit [s] 
'downburst' 

I 

New York 

B 727 

24.06.75 

Landung 

+ 

0.005 

0.015 

-0.020 

2.75 

-50 

II 

New York 

L 1011 

24.06.75 

Landung -<• 

g/a 

0.020 

0.015 

-0.035 

0.6 

-20 

III 

Philadelphia 

DC 9 

23.06.76 

Landung 

t 

0.022 

0.143 

-0.165 

1.0 

-30 

IV 

Tucson 

B 727 

03.06.77 

Start 

* 

0.015 

0.036 

-0.051 

2.0 

-50 

V 

Stapleton 

B 727 

07.08.75 

Start 

+ 

0.030 

0.150 

-0.180 

2.0 

-30 

VI 

Atlanta 

B 747 

26.07.81 

Landung -*■ 

g/a 

0.C17 

0.069 

-0.086 

2.0 

-30 


t = Absturz 

A — 

erfolgreicher Start 

g/a = erfolgreicher Durchstart (go-around) 



TABELIE 1: 


Zusaranens tel lung aller charakteristischen Werte von 6 beobachteten Gewitter-'downbursts' . 
(Die unterstrichenen Gradientenwerte sind durch Erfiillung der Konti-Gi .(20) ermittelt.) 
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BUD 25 : Gemittelte Maximalwerte absoluter Windsclierungen in Gewitter- 

Boenfronten (nach [27]). 

den Unfal luntersuchungen kann davon ausgegangen werden, dafi bei keinem der 
bier betrachteten Unfal lhergange eine Seitenwindeinwirkung die direkte Un- 
fal lursache war [112] . 

Die unmittelbare Linearisierbarkei t unseres Strbmungsmodel Is ermoglicht, wie 
in den nachfol genden Abschnitten vorgefuhrt wird, die Anwendung der Kethode 
dar klainan StOrungen fur die Untersuchung der dynamischen Flugzeugreaktion 
in der offensichtl ich ge fall rl ichs ten Form einer Windscherung, zumindest in- 
nerhalb der ini Flughafen-Nahbereich zur Debatte stehenden Flugstrecken bzw. 
Flugzeiten. 


Einen ahnlichen Versuch, die im THUNDERSTORM PROJECT [851 entdeckten dreidi- 
mensionalen Abwindschlauche mit Hilfe einfacher Potential-Stromfelder zu be- 
schreiben, unternahm KOSCHMIEDER [127]. Er kommt jedoch in seiner Untersu- 
chung uber SchlotstrOmungen zu dem Ergebnis, dad die tatsachl ichen Vorgange 
nur unzureichend mit Hilfe der von ihro zugrundegelegten Dberlagerung von ge- 
raden, horizontalen Wirbelfaden und zusatzlichen Translationsstromungen wie- 
dergegeben werden kbnnen. 



B1LD 26 : In Gewi tterfal lwi nden beobachtete Kombinationen von Horizontal- 

und Vertikalwindgradienten. 

(Die Numerierung entspricht TABELLE 1 und Anhang A2) 
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In BILD 26 ist dargestellt, in welcher GroBenordnung und mit welchen Zah- 
lenkombinationen die bisher bei Flugzeugunfal len beobachteten Windgradien- 
ten in Gewi tterfal lwinden auftraten. Von groBem Nutzen fiir die nachfolgen- 
den Untersuchungen ist die analytische Darstellung dieser gemessenen Zu- 
sammenhange. Dies kann auf sehr verschiedene Weise erfolgen, z.B. auf ein- 
fachste Weise durch den in BILO 26 eingetragenen linearen Zusammenhang 


w Wz 


Wx 1 


u Wx ,w Wz 


wobei filr die Konstante a = -5 eingesetzt werden kann. Eine etwas bessere 
Anniiherung erreichen wir durch einen quadratischen Ansatz, der ebenfalls 
in BILD 26 dargestellt ist und der im folgenden zur Charakterisierung von 
Staupunktstrbmungen verwendet werden soil: 


/ 


w 


Wz 


b u 


Wx ’ 


u 


Wx’ w Wz 

~n 

s 


b 


s 


(36) 


mit der Konstanten b = -200s. Diese empirisch gewonnene Beziehung ist, so- 
weit dem Verfasser bekannt, meteorologisch noch nicht nachgewiesen . Es 
dilrfte interessant sein, zu untersuchen, ob ein solcher Zusammenhang auch 
experimentell zu ermitteln ist. 


Zwei Anmerkungen seien an den SchluB dieses Abschnittes gestellt: 

1) Mit den gewShlten Randbedingungen einer Potentialstromung haben wir ge- 
wahrleistet, daB die Strbmungsvorgange horizontal und vertikal homogen 
verlaufen. Das bedeutet, daB es zur Bestimmung des Windgeschwindigkeits- 
verlaufes V^x.y.z) beispielsweise langs der Flugbahn eines Flugzeugs 
unerheblich ist, welchen Weg im Raum wir wahlen, Oder, urn die Ausfiih- 
rungen des Abschnittes 2.2 zu erganzen: 

Das Gradientenfeld ist unabhangig vom jeweiligen Ort, z.B.: 
u Wxz ' u Wzx ” w Wxz " w Wzx * ® ' 


2) Bei der Analyse der sechs beobachteten Staupunktstrbmungen haben wir 
vorausgesetzt, daB 

a) der Kal tl uftstrahl senkrecht auf den Erdboden auftrifft, 

b) der Flugweg (bis auf den Fall IV) zentral durch den Staupunkt ver- 
lauft, und 

c) die radiale Ausbreitung der Kaltluft am Erdboden nicht nach alien 
Seiten gleichma'Big, sondern unter Auftreten bestimmter Vorzugsrich- 
tungen erfolgt (el 1 ipsenformiger Charakter der Schnittlinien der 
Stromflachen Y = const, in den Ebenen z = const.). 

Ohne Frage sind in der Natur aber auch andere Bedingungen mbglich: 
aa) FUJ1TA nennt das Beispiel eines sog. traveling microburet , bei dem 
die herabstiirzende Kaltluft in einer Schragstromung auf den Boden 
auftrifft [1221; 

bb) im Fall IV des Anhangs A2 finden wir eine seitliche Ablage des 
Staupunktes von der Spur der Flugbahn bestatigt; 
cc) am einleuchtendsten erscheint die Annahme einer konzentrischen Aus- 
breitung der Kaltluft nach der Umlenkung in die Horizontale. Offen- 
bar miissen fiir eine andersgeartete Ausbreitung zusatzliche Parame- 
ter bestimmend sein (z.B. orographi sche Einflllsse, Windscherungen 
in der vorhandenen bodennahen Warmluft, Bodenrauhigkeiten u.a.). 

Da in den verwendeten Unterlagen nicht genijgend Angaben zu finden waren, urn 
der einen oder anderen Moglichkeit den Vorzug zu geben, wurde mit den unter 
2a) bis c) beschriebenen Annahmen verfahren, da dies in einfachster Weise 
zu Losungen fiihrte. 
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3. Die Pi fferential qleichunqen der Fluqzeug-Langsbewegung unter Beriick- 
sichtigung von WindeinfUissen 


3.1 ? 59 Ciffsbestinmungen_und_Geschwindigke tsbeziehungen 

Zur Berucksichtigung der Einflusse von Wind und Windscherungen auf die Bewe- 
gung eines Flugzeugs muB in den flugmechanischen Differentialgleichungen 
zwischen der Bahngeschwindigkeit des Flugzeugs und der Flug- Oder Anstrdmge- 
schwindigkeit unterschieden werden. 

Beim Auftreten von WindeinflUssen sind die Bahnachse x^, und die Flugwind- 
achse x g nicht mehr identisch ( BILD 27 ). Die Bahngeschwindigkeit V^, errech- 
net sich aus der Vektorsumme der Fiuggeschwindigkeit V und der Windgeschwin- 
digkeit 

V K = V + ^ . < 37 ) 

Dabei ist die Geschwindigkeit des zu einem Massenschwerpunkt idealisier- 
ten Flugzeugs tangential zur Bahn, V die Relativgeschwindigkeit des Flug- 
zeugs zur utngebenden Luft, auch aerodynamische Anstromung oder Fahrt ge- 
nannt, und Vy die Geschwindigkeit der Luftmassen, relativ zum Inertialsy- 
Stero Erde. 

In den Standardwerken der Flugmechanik (vgl. z.B. [86,87,881) werden die 
Windgeschwindigkeiten nicht oder nur unvollstandig (als stationare Anteile) 
beriicksichtigt. Vor allero in aroerikanischen Veroffentl ichungen haben unpra- 
zise Definitionen mehrfach zu Begri ffsverwirrungen und physikal ischen Feh- 
lern gefiihrt, etwa bei der Definition der kinetischen Energie des Flugzeugs 
(89). 

Die derzeit giiltige Luftfahrtnorm IN 9300 "Bezeichnungen in der Flugmecha- 
nik" vom Dezember 1970 [901 beschrankt sich auf die Charakterisierung des 
Windes im geod'atischen System (Windvektor V^, Windneigungswinkel y w , Wind- 
azimut x^> BILD 28 ). 

Eine nahezu vollstandige, praxisorientierte Beschreibung der Windeinflusse 
in Langs- und Sei tenbewegung verwendet BROCKHAUS [91). 



§. ILD 11 } Zur Relativbewegung zwischen Flugzeug, umgebender Luft und dem 
Inertialsystem Erde. 

Die beiden Koordinatenpunkte 'Schwerpunkt' und 'Nullpunkt des 
FI ugwind-Achsensys terns' waren zum Zeitpunkt t=0 identisch mit dem 
Ursprung des Inertialsystems und haben sich im Zeitintervall dt 
um die dargestel Iten Strecken fortbewegt. 


y 


* 
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BILD 28: Die Charakterisierung des Windeinflusses entsprechend der 

Luf tfahrtnorm LN 9300 [90]. 

Zur Da rs tel lung der Geschwindigkeitsbeziehungen werden im folgenden die in 
[92] vorgestel 1 ten GroBen zur Berucksichtigung des Windeinflusses in den 
flugmechanischen Gleichungen verwendet. Es ergeben sich unter Vernachl assi - 
gung von Rol Iwinkel $ und Schiebewinkel B die in BUD 29 dargestellten Win- 
kelzusammenhange in der Langsebene des Flugzeugs: 



0 = a + Y " “w ’ 

(38) 

mi t 

Y = Y a + «w • 

(39) 


Der-Winkel wird als Windanstellwinkel bezeichnet und dreht positiv in 
Uhrzeigersinn sowie von der Flugwind- zur Bahnachse. 
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BILD 29 : Zur Definition der Geschwindigkei ten und Winkel in der Flugzeug- 

Symmetrieebene bei Beriicksichti gung des Windeinflusses. 



Unfallstatistiken lassen den SchluB zu, daB Flugunfalle als Folge von Bahn- 
fehlern in der Langs- oder Symmetrieebene des Flugzeugs (x-z-Ebene) wesent- 
lich haufiger zu schweren Katastrophen flihren als infolge von Abweichungen, 
die aus dieser Ebene herausfuhren (Seitenbewegung) [1121. Wir wollen diesen 
Umstand im folgenden als Begrundung dafur heranziehen, daB die weiteren Be- 
trachtungen allein auf die Bewegung des Flugzeugs in der Langsebene ( L&nga - 
bswegung) beschrankt bleiben. Eine dreidimensionale Losung des Problems, in 
welcher Weise Windanderungen auf ein Flugzeug einwirken, ist wegen der Un- 
ubersicbtlichkeit, beispielsweise der in [921 gezeigten komplizierten Win- 
kelverhaltnisse, nur schwierig zu erhalten, und eine anschauliche analyti- 
sche Losung erscheint so gut wie ausgeschlossen. 

Flir die Beschreibung der Scherwindeffekte auf die Flugbahn eines Flugzeugs 
wird in der vorliegenden Arbeit das Bahnachsensystem verwendet. Zur kompo- 
nentenweisen Darstellung von Gl.(37) im bahnfesten Koordinatensystem mUssen 
nach [901 die Trans formationen ausgefiihrt werden: 



( 40 ) 
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Hlerbel flnden die geroaO Gl.(l) 1m geodatischen Achsensystem deflnlerten 
Komponenten des Wlndvektors (Horlzontalwlnd Uy g , Vertikalwlnd w Wg ) Verwen- 
dung. Zu beachten 1st, daO entsprechend der Orlentlerung der geodatischen 
z-RIchtung Aufwlnd negatlv, Abwind positlv In die Rechnungen elngeht. Wei- 
terhln 1st das Wlndazlmut xy g 1 e 1 ch Null gesetzt, so daO die Horizontal- 
wl ndkomponente bei Beschrankung der Betrachtung auf die Langsbewegung immer 
In der Bahnebene llegt: xy " 0. 

Betrachten wir den Fa 1 1 der zweldimensional en Bewegung In der FI ugzeug-Sym- 
metrleebene, so ergeben slch mlt: 



die Geschwlndlgkel tsbezlehungen nach Gl.(40) komponentenwelse zu: 

u Kk = u fl cos a w + u Wg cos y - w Wg sin y (42) 

0 = u fl sin a w + Uyg sin y + w Wg cos y . (43) 

Fur NSherungsbetrachtungen kdnnen unter der Voraussetzung klelner Wlnkel a w 
und y gesetzt werden: 

sin = ay , sin y - y und cos a w z cos y = 1 . 

Dlese Verhaltnlsse slnd gegeben bei Winkeln |« w , y I < 8-10°. Das entsprlcht 

in elnem typlschen Landeanflug Windgeschwlndigkeiten von lu Hg | <30 m/s bzw. 
|w Wg | <5 m/s. 

* Nach (90) kdnnen die Benennungen der in Gl. (41) aufgefuhrten Vektoren 
entsprechend dem Sprachgebrauch auf deren Betrage iibertragen werden. Dies 
wlrd 1m folgenden fur die x a -Komponente der Fluggeschwindigkeit V und die 
x k -Komponente der Bahngeschwl ndi gke 1 t V k angewendet, wenn keine Gefahr 
der Verwechslung besteht: u a = V = |V| und u kk = V K = I V K | . 
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\ 

3^2__Elnbez i ehyng_der_Scherwlndgarame ter 

Die Bewegungsgleichungen der Flugzeug-Langsbewegung werden in bekannter 
Weise aus dem Krafte- und Momentengleichgewicht in der x-z-Ebene entwickelt 
( BUD 30 ) . Nach NEWTON gel ten unter Annahme konstanter Massen und Massen- 
tragheiten die allgemeinen Vektorgleichungen der Mechanik: 


3 

1 <* 
ll 

n 

£ 

i=l 

“i 

= R A +' F + G , 

(46) 

ri— 1 
ll 

n 

* 

= M A + H F . 

(47) 


Dabei sind die aerodynamischen Krafte R A ini aerodynamischen, die Schubkraf- 
te F im korperfesten und die Gewichtskraft G im geodatischen Achsensystem 
definiert, was wir nach (90) bei der komponentenweisen Darstellung durch 
einen entsprechenden Index kenntlich machen. Der Vektor der Bahnbeschleuni- 
gung wird zweckmaBi gerweise im flugbahnfesten Koordinatensystem angege- 
ben. Die Elemente der Momentengleichung (47) slnd der Tragheitstensor T, 
die zeitliche finderung des Drehgeschwindigkeitsvektors n, das LuftmomentM^ 
und das Schubmoment M F (vgl. z.B. (97)). 

Wahlen wir zur komponentenweisen Darstellung der GI . (46 ) a 1 s Bezugskoordina- 
tensystem das Bahnachsensystem, so sind die Transformationen auszuflihren: 

B !xk = =ka‘ J*j + £ f - ff + »kg ^ • 


(48) 
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BILD 30 : Kraftegleichgewicht der FI ugzeug-Langsbewegung 


Der EinfluB des Windes ist an zwei Stellen zu findcn: zum einen als Dreh- 
winkel Oy der Transformationsmatrix t' ka zwischen dem aerodynamischen und 
dem bahnfesten Achsensystem, zum anderen in den Komponenten der Bahnbe- 
schleunigung Aus G1 . ( 37 ) laBt sich durch Oi fferenzieren nach der Zeit 
formal gewinnen: 

-k = m (v*) ■ m n + W i + h m 

Eine kurze Diskussion soil die Storeinwi rkungen des Windes veranschaul i- 
chen. Nach G1 . ( 46 ) ergibt sich die resul tierende Anderung der Bahngeschwin- 
digkeit, mul tipi iziert mit der Masse des betrachteten Korpers, aus der Re- 
sultierenden der von auBen auf das System einwirkenden Krafte. Stehen die 
auBeren Krafte fur sich im Gleichgewicht, so ist die Bewegung gleichformig 
(V K = 0). In unserem Fall hangen die Krafte R^ und F von der Fluggeschwin- 
digkeit V ab, wahrend das Gewicht in diesem Beispiel als konstant angese- 
hen werden kann. 
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Wir setzen nun G1 . (49 ) in Gl.(46) ein und sehen, daB die auBeren KrSfte 
formal mit der Summe aus zwei Massenkraftanteilen im Gleichgewicht stehen: 

m^ + mVy = £^ + F + G. (50) 

Setzen wir einen station'aren Ausgangsflugzustand voraus und geben eine be- 
liebige Windanderung Vy vor, so lassen sich folgende Fa 1 1 e unterscheiden: 

a) Nehmen wir an, daB fur einen kurzen Augenblick die Kraftesumme auf der 
rechten Seite von G1 . ( 50 ) konstant bleibt (was gleichbedeutend ist mit 
V„ = 0), so erhalten wir sofort eine Anderung der Fluggeschwindigkeit \[, 
wenn eine Anderung der Windgeschwindigkeit Vy auftritt: 

h = 0 — V = - Vy (51) 

b) Soli die Fluggeschwindigkeit V konstant gehal ten werden (V '= 0), so muB 
beim Auftreten einer Windgeschwindigkeitsanderung die Kraftesumme auf 
der rechten Seite verandert werden, etwa durch eine Veranderung des 
Schubes. Daraus wiederum resultiert gemaB G1 . (46 ) eine Bahngeschwindig- 
keitsanderung: 

V l 0 *- V K = Vy . (52) 

c) Schlie31ich sind auch beliebige Zwischenkombinationen von V und Vy 
denkbar, die die Gl.(49) erfiillen: 

(49)-— V K = V + Vy mit: V^, V, Vy * 0. 

Die Beispiele zeigen, daB der Wind Auswirkungen auf das stationdre Gleich- 
gewicht eines Flugzeuges haben kann, ohne selbst Krafte zu erzeugen. Aus 
diesem Grunde wird auch der etwas ungewohnl iche Schritt vollzogen, einen 
inertial definierten Geschwindigkeitsvektor durch zwei Relativgeschwindig- 
keiten zu ersetzen (Gl.(35)), was sinngemaB auch fur die zeitlichen Anderun- 
gen dieser Vektoren gilt (Gl.(49)). 






Die zeitlicho Andcrung der Windgeschwindigkei t ,V^ ,1aGt sich analog zu den 
Ausfuhrungen in [931 darstellen als substantielle Beschleunigung : 

h ' K - Tt + <fl= «- v w) • («) 

Das totale Zeitdifferential der Windgeschwindigkeit setzt sich 'demnach aus 
zwei Anteilen zusammen, wobei der erste Summand auf der rechten Seite von 
G1 . ( 53 ) als lokale Beschleunigung bezeichnet wird. Dieser Term beschreibt 
die instationiiren, d.h. zeitlich veranderl ichen Windanderungen an einem fe- 
sten Beobachtungspunkt, die in der Natur z.B. durch Zahigkei tseinflusse, 
Temperaturveranderungen usw. hervorgerufen werden konnen ( B1LD 31 ) . Auch 
die statistisch verteilten Bben sind an dieser Stelle einzuordnen, sofern 
sie mit Hilfe der TAYLORschen Hypothese [94] aus den zumeist ortlichen Mes- 
sungen, etwa aus Flugmessungen, in eine zeitabhangige Dars tel lung gebracht 
wurden. 

Der zweite Summand ist die konvektive Beschleunigung ( BILD 32 ). Er enthalt 
die ortsabhangigen Anteiie der Windgeschwindigkeitsanderung, die durch die 
OrtsSnderung des Flugzeugs EinfluB auf den Bewegungsablauf gewinnen. Dieser 
Term laBt sich ausdrUcken als: 

M < 54 ) 

Dabei ist 

■Sr <V«) * 9™d (Vy) (55) 

entsprechend G1 . (3) . 

Flir den Ortsvektor r des Flugzeugs gilt allgemein: 



BILD 31 : Beispiel fur eine lokale Beschleunigung 

In einem zahen Wirbel laBt sich die zeitlich veranderliche loka- 
». le Geschwindigkeit beschreiben durch: 


w w (r,t) 



[ 1 - e 


r z /4<t 


] • 


Durch Differentiation erhalt man eine zeitabhangige lokale Be- 
schleunigung am Beobachtungsort r. 

In der Luftfahrt sind zahe Wirbel als Wi rbel schleppen hinter 
GroBraumflugzeugen bekannt und konnen besonders flir nachfliegen- 
de Leichtflugzeuge gefShrlich werden, wenn die Vertikalwindande- 
rungen langs der Spannweite zu hohen Rollgeschwindigkeiten flih- 
ren . 
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B1LD 32 : Beispiel fur eine konvektive Beschleunigung (nach [93]). 

In einem sich verjiingenden Kanal erfahrt eine reibungslose Stro- 
mung Wi eine axiale konvektive Beschleunigung auf w 3 entsprechend 
der Kontinuitatsgleichung. Die entstehenden Stromlinien sind sta- 
tioner. 


woraus sich durch Differentiation nach der Zeit ergibt: 



Die ortsabhangige konvektive Beschleunigung (GI . (54 ) ) ist somit das Produkt 
aus den brtlichen Wi ndgradienten und der Ortsanderung des Fluggerates, die 
wiederum eine Funktion der Zeit ist. 

Im allgemeinen ist das Windgradientenfeld inhomogen, so daft die Windgradien- 
ten selbst wieder vom Ort abhangig sind. In unserem Fall sind die Windgra- 
dienten bei Verwendung des Gewi tterfal Iwindmodel Is aus Abschnitt 2.4 kon- 
stant, also orts- und zei tunabhangig (vgl. Anmerkung (1) am Ende des Ab- 
schnittes 2.4). 
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In den Komponenten des Vlindbeschleunigungsvektors (G1.(61)) sind sowohl die 
raumlichen als auch die zeitlichen Abhangigkei ten des Windes zusammengefaOt: 


u wg 

3u l ,„ 

° + u Wx X g 

+ U Wz 2 g 

(64) 

w Wg 

: ' w Wa 

= + w Wx X g 

+ W Wz K 

(65) 

mi t Xg 

■ u Kk C0SY 


(66) 

und Z 

9 

= - \ k siny . 


(67) 

Unter Einbeziehung 

der Gin. (66,67) laBt 

sich zusammenfassen: 


0 Wg^) : 

= 4^ + U Kk (t) j 

u Wx C0SY (t) ‘ u Wz sinY (t) 

, (68) 

“Wg 

3w 

= It* + u Kk < 4 ) 

[w Wx cosy (t) - w Wz cosy (t) 

• (69) 

Durch Integration lassen sich daraus die orts- und zeitveranderlichen Wind- 
komponenten u y g (x,z,t) und w W g(x,z,t) bestimmen. Voraussetzung dafiir ist 
allerdings , dad die Funktionsverlaufe der lokalen Windbeschleunigungen und 
der Windgradienten bekannt sind. 
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3.3 Nlchtl i neare Different lalgleichungen der FI ugzeug-Langsbewegung 
5i9t?5l9y D9_2!T£53!}t!5D9i 9?T Krafte (WlndeinfluB). 

Das als starrer Korper betrachtete Flugzeug, dessen Masse wir uns 1m Schwer 
punkt (SP) konzentriert als Punktmasse vorstellen, besitzt In seiner Sym- 
metrieebene (x-z-Ebene, Langsebene! drel Frelheitsgrade, zwel translatori- 
sche in x- und z-Richtung und einen rotatori schen urn die y-Achse (Quer- 
oder Nickachse). Aus den aufgestellten Vektorbezlehungen ( Gin. (46,47) ) 
lassen sich zur Beschrelbung der FI ugzeugbewegung In der Langsebene drel 
Differentialgleichungen 2. Ordnung bzw. 6 Differcntlalgleichungen 1. Ord- 
nung gewlnnen. Im allgemelnen sind dann auch 6 ZustandsgroBen erforderl Ich, 
um die Bewegung vollstandlg zu charakterisieren, und es ergeben sich bel 
der Stabil itatsanalyse des 1 Inearisierten Systems ebenfalls 6 Elgenwerte. 

In der Flugmechanik 1st es iibllch, die Weg- bzw. HohenabhSnglgkel ten der am 
Flugzeug-angrelfenden auBeren Krafte und Momente (z.B. den mlt der Hdhe ab- 
nehmenden ElnfluB der Gravitation) zu vernachl asslgen, da sle gegenUber den 
anderen Anteilen in den melsten Anwendungsfal 1 en von untergeordneter Griis- 
senordnung sind. Damlt entfallen die ZustandsgroBen Weg und Hdhe, und die 
Anzahl der Elgenwerte reduzlert sich auf vler, In der Regel Jewells zwel 
konjuglert komplexe Polpaare. Die zugehorlgen Elgenschwlngungsformen sind 
die echnelle Anstelluinkelaclwingung und die langsame Bahnschwlngung oder 
Phygoide. 

Es sind jedoch Aufgabenstel 1 ungen mogllch, bel denen die hohen- oder wegab- 
hangigen Einfliisse In den Differentialgleichungen berilckslchtlgt werden 
miissen, etwa wenn groBe Hohenanderungen wahrend der Flugmlsslon auftreten 
oder wenn Infolge groBer Stelg- Oder Slnkgeschwlndlgkelten die Hohenabhan- 
glgkeit der Luftdlchte elne zunehmende Rolle spiel t. In elnlgen Arbelten 
werden dlese Einfliisse diskutlert [ 100,101,102,130). In diesen Fallen sind 
jeweils fiinf ZustandsgroBen fUr die Beschrelbung der Bewegung erforderl Ich, 
und die Anzahl der Elgenwerte des 1 Inearisierten D1 fferentlal gl elchungs- 
systems der FI ugzeug-Langsbewegung betragt ebenfalls fiinf. Dabel treten ne- 
ben den obengenannten Elgenschwlngungsformen je nach Art des Elnflusses der 
Ortskoordi naten eine weltere Hdhewurzel oder elne Wegwurzel auf, also 
zusatzllche aperlodlsche Bewegungsformen. 
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Die meteorol ogi sch bedingten, ortlich veranderl ichen Windverhal tnisse fiih- 
ren in analoger Weise zu einer Veranderung der dynamischen Eigenschaften 
eines Flugzeugs, die der Pilot beim Flug in diesen Wi ndbedi ngungen fest- 
stellen und gegcbenenfal 1 s korrigieren kann. Die Gin. (68,69) zeigen, daG 
die zeitl ichen Anderungen der Wi ndgeschwi ndigkei t nehen den instationaren 
Tcrmen einerseits von den lokalen Windgradienten abhangen, andererseits von 
den zei tvari abl en FlugzustandsgroDen. Durch die Verkniipfung der ortsabhan- 
gigen Windscherungen mit den Bahnkoordi naten des Flugzeugs werden flugzeug- 
bezogene Windstorungen induziert, die sich als Funktion der zeitabhangigen 
Parameter des F 1 ugzeugsy stems verandern. Es entstehen auf diese Weise 
ortsabhangige (Luft-)Krafte. 

Gleichzeitig stellt die Abhangigkeit der (fl ugzeugbezogenen) Windstorungen 
von den Zustandsparametern des fliegenden Systems regel ungstechni sch be- 
trachtet eine RUckkoppel ung der Systemausgange auf die Storeingange dar, 
die mit einer nachhaltigen VerSnderung der Stabilitatseigenschaften des ge- 
schl ossenen Krelses verbunden 1st ( BILD 33b ). Diese Auswirkung einer a'uOe- 
ren Stbrung ist 1m fl ugmechanischen Sinne neu. 

Bisher ging man davon aus, die Reaktionen eines Flugzeugs auf eine Windbo 
mit gut er Naherung durch die bekannten Differentialgleichungen mit inhomo- 
gener Stfirfunktion beschreiben zu konnen, wobel die Bo als reine Zeitfunk- 
tion aufgefaBt wird, also unabhangig von den Fl ugzustandsparametern. 

Das Flugzeug fiihrt in einem solchen Fall eine Bewegung aus, die bekanntlich 
aus einer Uberl agerung einer freien Eigenbewegung und einer durch die Sto- 
rung erzwungenen Bewegung besteht ( BILD 33a ). Bel der Betrachtung linearer 
Differentialgleichungen fur die Fl ugzeugbewegung konnen beide Bewegungsan- 
teile getrennt bestimmt (homogene und partikulare Losung) und zur allgemei- 
nen Losung der vol 1 standlgen (inhomogenen) Gleichung linear uberlagert wer- 
den. In keinem Fall aber werden die eingepragten Eigenwerte des linearen 
homogenen G1 eichungssystems durch eine derartige zei tabhangige Storfunktion 
verandert. Da wir uns 1m folgenden mit den Auswirkungen der Windanderungen 
auf die dynamischen Eigenschaften des Flugzeugs beschaftigen wollen, konnen 
wir nach dem ohen Gesagten die zei tvarlabl en Windanderungen aul3er acht las- 
sen, beispielsweise die .ieweils ersten Summanden in den Gin. (68,69). 



Hohe 



Weg 


/ a) Oblicher Ansatz: Flugzeugsystem mit Storfunktion. 



b) Geschlossener Kreis mit Riickfuhrungen bei 
Berucksichtigung eines ortsabhangigen Wind 
einflusses. 


BILD 33: Berucksichtigung des Windeinfl usses in der 

Flugzeugdynamik. 
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Die in G1. (46) aufgestellte Vektorbeziehung fiir die Krafte in der Flugzeug- 
Symmetrieebene laBt sich im bahnfesten Koordinatensystem komponentenwei se 
schreiben als: 

m u Kk = A sin a w - W cos a w + F cos( a - a w ) - G sin y = t X k , (70) 

-m u Kk y = -A cos a w - W sin a y + F si n( a - « k ) * G cosr- T. Z k . (71) 

Hierbei wird der Schubeinstel lwinkel o zu Null angenommen, so daG der Trieb- 
werksschub parallel zur f 1 ugzeugfesten xpAchse wirkt. Weiterhin gilt die 
Nickmomentengleichung 

I y • 0 = M A + r F • F , (72) 

die aus der Momentengl eichung (47) gewonnen werden kann und auf der rechten 
Seite das aerodynamische Nickmoment M A und das infolge einer Trlebwerks- 
hoch- bzw. rieflage entstehende Schubmoment r F • F enthalt. 

Wir erhalten mit den Gleichungen (70,71,72) der symmetri schen Flugzeug- 
Langsbewegung ein System von hochnichtlinearen Differentialgleichungen. 
Dies System ist im Prinzip losbar, z. B. mit Hi 1 f e einer numerischen Inte- 
gration in einem digitalen Simul ationsprogramm. Im Abschnftt 4 wird der In - 
stationare Bahnverlauf beim Einflug in elne plotzllch einsetzende Windsche- 
rung auf dlese Weise untersucht. Einer analytischen Losung, die z.B. bei 
der Untersuchung der elnzelnen EinflUsse der Windscherparameter erwlinscht 
ist, sind die Gleichungen jedoch nicht zuganglich. 

Die Bestimmung detail lierter Bewegungsverl aufe ist in vielen Fallen nicht 
unbedfngt erforderlich. Viel wichtiger sind qualitative Aussagen iiber gene- 
relle Eigenschaften der Bewegung, beisplelswelse iiber die Stabilitat be- 
stimmter Systemparameter beim Auftreten SuBerer Storungen, iiber die Damp- 
fung und Schwi ngungsdauer der Eigenschwingungen usw. Solche Aussagen konnen 
getroffen werden, ohne die Oifferentialgleichungen exakt zu Ibsen. In den 
Abschnitten 5 und 6 soil dazu die gebrauchl iche Pertubationsmethodc Oder 
auch Methode der klcinen Storungen [91)angewendet werden. 


Dabei bietet die numerische Integration der vol 1 standigen nichtl 1 nearen 
Differentialgleichungen der Flugzeugbewegung die willkommene Gelegenheit, 
bestimmte Annahmen und Vereinfachungen.die bei der Anwendung der Storungs- 
rechnung getroffen werden mussen, zu iiberprlifen und zu werten. Es lassen 
sich auf diese Weise fiir vorgegebene Aufgabenstel 1 ungen ausreichend genaue 
Ingenieurmodel le entwickeln, die z.B. Bewegungsverl aufe im wesentl Ichen zu- 
treffend wiedergeben, aufgrund ihres einfachen Aufbaues aber gleichzettig 
eine analytische Behandlung des Problems erlauben. Oft tragen diese verein- 
fachten Ansatze auch entscheidend dazu bei, komplizierte physikal ische Zu- 
sammenhange durchschaubar werden zu lassen. 

Die Nickmomentengleichung (72) verdient besondere Erwahnung. Die orts- und 
zei tvariabl en Stromungsvorgange haben hier im wesentl ichen zwei Einflusse: 

(a) Stationarer EinfluB: Im Zusammenhang mit der rauml ichen Ausdehnung ei- 
nes Flugzeugs entlang der drei Achsenrichtungen (Rumpflange, Spannweite, z- 
Abstand zwischen dem Momentenbezugspunkt (meist FI ugzeug-Schwerpunkt) und 
dem Hohenleitwerk) muB in Betracht gezogen werden, daB sich beim Auftreten 
von Windscherungen ortlich unterschiedl iche W1 ndgeschwi ndi gkei ten an den 
jeweiligen Bauteilen ergeben. Da alle Teile des Flugzeugs unter der Voraus- 
setzung eines konstanten Bahnverl aufes (also y» 0) dieselbe Transl ations- 
geschwlndigkeit V K haben, entstehen infolge der Windgeschwindigkeitsdlffe- 
renzen ortlich unterschiedl iche Anstrbmungen, die zu ungl eichfbrmigen Auf- 
triebs- und Widerstandsverteil ungen und zu aerodynami schen Momenten urn die 
Korperachsen fiihren. So werden etwa bei einem angenommenen hohenabhangigen 
Horizontalwind, der durch den linearen Gradienten u Wz charakterisiert wer- 
den soil, Tragflugel und Hbhenleitwerk (z. B. T-Leitwerk mit Hochlage A Z^) 
um den Anteil ( BILD 34 ) 

AV = u Wz ' M h 

unterschiedl ich angestromt. Geben wir beispielsweise einen Gradientenwert 
u Wz = 0,25 s" 1 und einen Abstand AZ H = 10 m vor (das entspricht den Abmes- 
sungen des FI ugzeugmusters BAC VC 10), so errechnet sich daraus ein Wert 
von AV = 2,5 m/s. Das sind etwa 4 % der StrbmungsabriBgeschwindigkeit Vj in 
einem typischen Landeanflug mit V R = 1,3 Vj = 70 m/s. Die daraus resultie- 
renden And erungen der aerodynamische Krafte am Hbhenleitwerk mussen durch 
einen zusatzlichen Hohenruderausschl ag kompensiert wprden, um ein Vertrim- 
men des Nickmomentengleichgewichts in der Windscherung zu verhindern. 
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AV(Z) 



IV K I 


BjLD_342 OrtMch unterschledllche aerodynami sche Anstromung an 
den Bautellen des Flugzeugs fn elner Windscherung. 

Beisplel : Lineare hohenabhiingige Scherung des Horizon- 
talwlndes, Flugzeug 1m Horizontal flugzustand. Die Wlr- 
kung der u Mz - Scherung In horlzontaler Rlchtung 1st 
mlt derjenlgen elner aerodynaml schen Relatlvdrehung q u 
elnes mlt dem Flugzeug fortschreltenden Wlrbels zu ver- 
gleichen. 

Interessant 1st In dlesem Zusammenhang, dafl die Nichtdiagonal el emente der 
Gradlenten des Windvektors (Gl.(3)) jeweils paarwelse der Wirkung elner 
aerodynaml schen Relatlvdrehung, also elner Rotation der luftraasse relativ 
zum Flugzeug, glelchgesetzt werden konnen [911. So laBt slch die Wirkung 
des Gradienten u Wz , aber auch von -» Ux , einer Drehgeschwlndigkeit q w eines 
mlt dem Flugzeug fortschrei tenden Wlrbels vergleichen. Quantitative Unter- 
suchungen der Auswirkungen der ortllch verteilten, unterschiedl ichen aero- 
dynami schen Anstromungen an den Bauteilen eines Flugzeugs sind bisher nlcht 
bekannt geworden. Sie werden in der Folge nicht weiter beriicksichtigt, in- 
dem wir das Flugzeug zu einer ideal i sierten Punktmasse schrumpfen lassen, 
die keine raumliche Ausdehnung mehr haben soil. 


(b) Instationarer EinfluB: Die Wirkung einer Windstorung, die den Trag- 
fliigel eines Flugzeugs zu einem bestimmten Zeitpunkt trlfft, erreicht 1n- 
folge des instationaren Stromungsaufbaues am Fliigel als Abwindanteil das 
Leitwerk erst nach elner gewlssen Zeitverzogerung [1131. Dieser Effekt 1st 
anschaulich dadurch zu erkiiiren, daB die veranderte Zlrkulatlon des Trag- 
fliigels mit der Anstromgeschwlndlgkeit V stromabwarts getragen wlrd und be 1 
einem Hbhenl ei twerksabstand r H (= Abstand zwlschen den Neutral punkten von 
Fliigel und Leitwerk) am Hohenleitwerk erst nach der Zeit 

At = r H / V 

wirksam wlrd. Infolge der VerSnderung der Anstrombedl ngungen am Hohen- 
leitwerk entsteht eln zusatzllcher Instationarer EinfluB auf den Nlckmomen- 
tenhaushalt, der slch besonders stark bemerkbar macht, wenn die hoherfre- 
quenten Boenstorungen 1m Berelch der Frequenz der schnellen Anstel Iwinkel - 
schwlngung liegen. Eine genaue Erfassung dieses Effekts wtirde aufwendlge 
Methoden der 1 nstationSren Aerodynamtk erfordern, die jedoch hi er nicht 
verwendet werden sollen. Als Begriindung fur eine Nlchtberuckslchtigung der 
Ni ckmomentenanderung mag der Hlnwels dlenen, daB wir uns 1m folgenden 
hauptsachl ich mlt nlederfrequenten Vorgangen befassen wollen, so daB die 
entsprechenden totzeitbehafteten Anstel Iwinkel anderungen am Hohenleitwerk 
kleln bleiben. Eine spatere, genauere Untersuchung bietet sich jedoch an. 

Bei den nachfol genden Betrachtungen wird davon ausgegangen, daB sich Infol- 
ge der naturlichen Anstel Iwinkel stabl HtSt des Beisplel flugzeugs Stbrungen 
des Anstellwinkel s innerhalb sehr kurzer Zeit abbauen. In diesem Fall kon- 
nen wir die allgemein iibliche Annahme verwenden, daB slch die Elgenschwin- 
gungsformen Anstel Iwinkel schwlngung und Phygoide wegen ihrer sehr unter- 
schiedl ichen Frequenzbereiche nur unwesentlich gegenseitlg heeinflussen. 
Zur Abschatzung der dynami schen Stabi 1 i tat des Flugzeugs in Scherwindbedin- 
gungen relcht. es dann aus, nur die Bewegung des Massenschwerpunktes zu he- 
schreiben. Wir bedienen uns dazu der Wlderstandsgleichung (70) und der Auf- 
triebsgleichung (71) und konnen auf die Verwendung der Nickmomentenglei- 
chung (72) verzichten. Hierdurch reduziert sich das System der mogl ichen 
Eigenwerte auf maximal vier. 
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Durch den Fortfal 1 der Momentengl eichung konnen Aiissagen iiber die Orientie- 
rung des Flugzeugs in der Vertlkalebene nicht mehr aus einer zweifachen In- 
tegration der Nickbeschleunigung b , sondern nur noch aus der kinematischen 
Winkelbczichung Gl.(38) gewonnen werden. 

Hit der oben gotroffenen Annahme, daO die Anstei lwinkelschwingung bei der 
Untersuchung der Flugzeugbewogung 1m Scherwind vernachl assigt werden kann, 
schaffen wir uns eine idealisierte physikal ische Situation, die mit den iib- 
lichen mathematlschen Methoden analysiert und veranschaulicht werden kann. 
Eine Bestatigung fUr die Giiltigkeit des verwendeten Ansatzes wird spater 
durch einen Vergleich mit Simul ationsrechnungen gegeben, die unter Benut- 
zung des vol 1 standigen nichtl inearen Gleichungssystems durchgofiihrt wurden. 
Win im Fall des im Abschnitt 2.4 aufgestel 1 ten Gewi tter-Fal 1 wi ndmodel 1 s 
miissen wir uns auch hier dartiber im Klaren sein, daB: 

- die Beschreibung der dynamischen Flugzeugbewegung durch die getroffenen 
Annahmen und Elnschrankungen auf das Wesentliche orientlert ist und vor- 
ranglg die HauptphSnomene wiedergeben soli; 

- die Anwendungsgrenzen unseres Model 1 ansatzes folgllch heschrankt sind; 

- die Anzahl der eingehenden Parameter reduziert fst. 

Wir finden in dleser Aufstellung somit die typlschen Charakteristlka eines 
techniachon Modalla wieder [114], Die Zusammenstel 1 ung der Veretnfachungen 
und Annahmen muB schlieBlich noch urn die Festlegungen vervol 1 standigt wer- 
den, die wir hinsichtlich der Darstellung der Flugleistungen eines Bei- 
spiel f 1 ugzeuges In einem digitalen Simul ationsprogramm notwendi gerwei se 
treffen miissen. 

Wir beschranken uns auf die Verwendung eines einzigen FI ugzeugmusters, des- 
sen Flugleistungen und Flugeigenschaften allerdlngs ftir die Klasse der 
Kurz- und Hi ttel strecken-GroBraumf 1 ugzeuge als typisch anzusehen sind. Wie 
wir weiterhin sehen werden, lassen sich die Ergebnisse der nachfol genden 
Untersuchungen ohno Schwierigkei ten auch auf andere Flugzeuge iibertragen, 
da in vielen FI ugahschni tten aufgrund anderwe i 1 1 ger Anforderungen (Flug- 


fiihrung, FI ugsicherung, direkte Betriebskosten u.a.) standardisierte Refe- 
renzflugzustande eingehalten werden miissen, die fiir alle Flugzeuge glei- 
chermaBen gelten. In der Regel sind die dabei vorgeschri ebenen Flugzu- 
standsparameter auch diejenigen GroBen, die als wesentliche Bestimmungs- 
groBen in unsere Bctrachtungon eingohen (Beispiel: FI uggeschwi ndigkei t V, 
Bahnwinkel y ). Eine detail lierte Beschreibung des verwendeten Flugzeug- 
musters ist im Anhang A4 angegeben, so daB wir uns an dleser Stelle auf 
wenige Stichworte beschranken konnen. Das Bel spiel fl ugzeug besitzt die 
fol genden charakteristischen Eigenschaften bzw. Model 1 parameter: 

- typisches GroBraum-Verkehrsfl ugzeug fiir Kurz- und Mittel strecken ent- 
sprechend dem AIRBUS A300: 

- zwei Fan-Triebwerke mit entsprechender Abhangigkeit des Schubes von der 
Fluggeschwindigkeit und hangender Triebwerksanordnung; 

- linearisierte Aerodynamik unter Ansatz konstanter Derivativa im jewel - 
ligen Betriebspunkt. 
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4 . Analyse d es Phanome ns "Flugunfa ll e infolge Windscherung". 

4.1 Grundsatzl iche Problembeschreibung. 

/ 

Flugunfalle im FI ughafen-Nahbereich, so lehrt die Erfahrung, ereignen sich 
in den meisten Fallen, weil trotz vorhandener Grenzsituationen, die vielge- 
staltig sein konnen und eigentlich den Abbruch des Starts Oder der Landung 
erfordern wiirden, das eingeleitete Flugmanover weiter fortgefiihrt wird. 
Selten fst dabei das Erreichen nur einer Grenzbedingung (z.B. der Ausfal 1 
beider Triebwerke eines zweimotorigen Flugzeugs) im Spiel. Vielmehr ist es 
oft die Verkettung mehrerer, auch ganz verschiedener Faktoren, die in der 
Summe ihrer unglinstigen Wirkungen zu einer Katastrophe fiihren. 

Zu den HaupteinfluOfaktoren, die immer wieder in den Unfal 1 analysen genannt 
werden, sind zu zahlen: 

1) Wettorbedingungen (Wind und Windanderungen, Turbulenz, Wolken, Sicht, 
Niederschl Sge, Temperatur, Vereisung); 

2) die dynamische Reaktion des Flugzeugs als Ganzes auf auOere Storungen 
sowie von FI ugzeug-Tei 1 systeroen (Tellausfal le infolge technischer Sto- 
rungen, dynamisches Zei tverhal ten des Triebwerksschubes, aeroel asti- 
sche Effekte); 

3) das Verbal ten dos/der Pilotcn hzw., im automati schen Plug, dos Flug- 
reglers. 

Im 1 etztgenannten Punkt sind eine Reihe von antropotechni schen Gesichts- 
punkten angosprochen, die beacbtet werden musscn, wie: 

Aufmerksamkeit des Piloten, die im wesentlichen beeinfluOt wird vom 
kbrperlichen Befinden (Mudigkeit, StreO); 


fliegerische Ausbildung und Erfahrung (Gesamtfl ugstundenzahl , Muster- 
erfahrung, Vorbereitung auf Ausnahmesi tuationen im Flugsimulatortrai- 
ning); 

Cockpitinstrumentierung (Fehlen bestimmter AnzeigegroBen wie z.B. Wind 
Oder (Jbergrundgeschwindigkeit, Ablesegewohnheiten, sog. "Scanning" der 
Instrumented. 

Handel t es sich hingogen urn die Untersuchung eines automatisch geregelten 
Fluges, so mussen die dynamischen Reaktionen des FI ugregel systems in die 
Uberl egungen eingeschl osssen werden. In der Vergangenhei t sind die Auswir- 
kungen von dynamischen Windanderungen bel der Aufstellung der in den Regel- 
kreisen realisierten GesetzmaBigkeiten nicht ausreichend berlicksichtigt 
worden. In der vorliegenden Arbeit werden die Elnfliisse, die der Punkt drei 
beschreibt, jedoch nicht behandelt. Wir gehen statt dessen von dem Grundge- 
danken aus, daB bereits die Betrachtung der ungesteuerten Flugbahn - also 
unter Ansatz fester Stel 1 gl iedausschl age ohne Eingriff von Pilot Oder Auto- 
pilot - eine groBe Aussagekraft in bczug auf die FI ugsicherhei t von Flug- 
zeugen in Windscherungen hat. 

Am Beispiel des New Yorker FI ugzeugabsturzes [7] 1 aGt sich diese These he- 
legen. Aus den Untersuchungsunterl agen ist zu entnehmen, daB beide Piloten 
in der letzten Phase des manuel 1 geflogenen Landeanfluges damit beschaftigt 
waren, Sichtkontakt zur Landebahn herzustel 1 en. Dadurch war die Aufmerksam- 
keit der Piloten derart abgclenkt, daB die immer steller werdende Flugbahn 
nicht rechtzeitig erkannt und korrigiert wurde: Der kurz vor dem endgiilti- 
gen Aufschlag auf den Boden gesetzte Maximal schub wurde viel zu spat gege- 
ben, so daB ein Durchstart nicht mchr moglich war. 

Aus diesen Fakten ist zu folgern, daB bei dem hler betrachteten Unfall die 
Stel 1 gl iedausschl age (hauptsachl ich Schubhebel stel 1 ung und Hohenruderaus- 
schlag) im letzten Tell der Landung nahezu konstant gehalten wurden. Man 
kann daher davon ausgehen, daB das Flugzeug auf der Absturzbahn eine unge- 
steuerte Eigenbeuagung ausfuhrte. 
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Auch In anderen Fallen haben vielfach ungiinstige Umstande (schlechte Sicht 
infolge Regen Oder Nehel, Ubergang vom automatischen zum manuellen Flug, 
also von einer Oarstel lung des FI ugzustandes auf Instrumented zu elner 
visuell gestiitzten Orlentierung, bei oft gl elchzei tlgem Passieren der Wol- 
kenuntergrenze und der Ourchstart-Entscheidungshohe) zu einer Ablenkung im 
entscheidendsten Tell der Landung beigetragen, so daG auch hier keine an- 
gemessene Korrektur von Schub und Nicklage erfolgte. Eine Betrachtung der 
ungesteuerten Flugbahn 130t somit berelts wertvolle Erkenntnisse iiber den 
Zusammenhang zwischen dynamischer Windanderung und dynamischer Flugzeugre- 
ak tl on erwarten. 

In jedem Elnzel fal 1 muB jedoch sorgfal ti g abgewogen werden, fiirwelchen 
ausgetrlmmten Anfangszustand das Kraftegl eichgewicht am Flugzeug herrschen 
soil. Je nach Wahl des FI ugzeugortes im ortlich veranderl ichen Windfeld er- 
geben slch unterschiedl Iche Windbedingungen, von denen wiederum die Trimm- 
zustande ahhangen. Da die ungesteuerte Flugbahn empflndllch im Hinblick auf 
auf die Trimmparameter ist, muB eine gute Ubereinstimmung mit den tatsach- 
1 ichen Gegcbenhei ten z.B. eines zu untersuchenden Flugunfalls gewahrl eistet 
sein. 


4.2 Zusammenhang zwischen Wi ndei n fl iissen und erforderlichem Schub. 

Am Bei spiel eines Landeanfl uges durch eine Scherschicht entsprechend BILD 6 
seien die grundsatzl ichen Auswirkungen des Windes auf die geodatisch bezo- 
genen Fl ugl eistungen eines Flugzeugs entwickelt. Es wird davon ausgegangen, 
daB die derzeitige Philosophie angewandt wird, den Landeanflug 1 tings eines 
geodatisch festgelegten Gleitpfadesy (z.B. ILS-gl idesl ope) mit konstanter 
Fl uggeschwi ndigkei t V durchzufiihren, die i.a. urn 30 % iiber der Stromungsab- 
riBgeschwindigkeit V 5 liegt. Daraus erwiichst neben der Forderung nach einer 
genauen Bahnhaltung die Notwendi gkei t, entsprechend Gl .(37) die Bahnge- 
schwi ndi gkei t V K mit der Wi ndgeschwi ndi gkei t V^ w derart im Einklang zu 
halten, daB die Fluggeschwindigkeit V und der Auftriebsbeiwert C A konstant 
bleiben. Da hierbei wiederum der Anstel lwinkel “ und letztlich der Hohenru- 
derausschlag n konstant gehalten werden miissen, steht als RegelgroBe zur 
Losung der Bahnfiihrungsaufgabe, speziell auch beim Auftreten von Wfndschc- 
rungen, im wesentl ichen nur der Schub F zur Verfiigung [99). 

Setzen wi r nach dem oben Gesagten einen stationaren Landeanflug mit V = 0 
und y = 0 voraus, so erhalten wir durch Vereinfachung der Auftriebsglci- 
chung (71) zu A = G, eingesetzt in die Widerstandsgleichung (70), die Mahe- 
rungsbezlehung fiir den erforderl ichen Schub [95]: 

E = G [( y + C W /C A ) + ( u Kk /g - o w )] . (73) 

Nach Gl.(62) bestimmt slch die zeitHche Anderung der Bahngeschwindigkeit, 
wenn wir gleichzeitig die in Abschnitt 3.1 beschriebenen Vereinfachungen 
beim Auftreten kleiner Bahnwinkel verwenden, zu: 

u Kk * u Wg ’ w Wg" Y • 

Nach Gl.(45) gilt fiir den Windanstellwinkel o w naherungsweise: 


W = -(“Wg'Y + W wg > / V . 
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Der erste K1 ammerausdruck in 61.(73) entsprlcht dem stationaren Schubanteil 
der zum Einhalten eines vorgegebenen Gleitpfades und eines hestimmten aero- 
dynamischen Referenzzustandes erforderlich ist. 

In der zwcitcn Klammer in G 1 .(73) ist der erste Summand der zeitlichen An- 
derung der Windkomponentcn proportional, wahrend der zweite Summand von den 
stationaren Windgeschwindigkeiten beeinfluQt wird. 

Im BILD 35 sind die windabhiingigcn Anteile dcs erforderl ichen Schuhes zum 
Einhalten eines konstanten Gleitpfades und einer konstanten FI uggeschwi n- 
digkeit aufgetragen. Als Beispiel wurde ein hohenabhangiges Windprofil go- 


V. y = const 


Hohe 


Hohe Hohe 


Hohe 



wahl t, das von einer Riickenwi ndkomponente in groBerer Hohe innerhalb einer 
Scherschicht linear auf eine Gcgenwi ndkomponente iibergeht (Gradient u Wz <0, 
sog. Gcgemoindscharuna i n einem l.andeanf 1 ug). Dem Bild ist zu entnehmen, 
daB der Schubanteil, der der zeitlichen Windanderung iiy(t) proportional ist 
(Anteil (2)), betragsmaBig wesentl Ich groBer ist als die Schubkomponente 
(1), die den Betrag des Windvektors beriicksichti gt. Der notwendige Schub 
ergibt sich durch die !!herl agerung dieser sehr unterschiedl ichen, teilweise 
gegenliiufigen Anteile mi t den obengenannten Schubanteilen zum Einhalten der 
konstanten Referenzbedi ngungen ohne Hi ndei nf 1 uB. 

Bei einer Anderung der Windbedingungen, fiir die das Flugzeug auf demGlcit- 
pfad urspriingl ich ausgetrimmt war, lassen sich zwei unterschiedl Iche Aus- 
wirkungen beschreiben: 

• Werden weiterhin die Stel 1 gl iedausschl age konstant gehalten, wle dies 
im vorherigen Abschnitt dargelegt wurde, so wird sich der Bahnwinkel y 
auf der rechten Seite der Gleichung solange verandern, bis wieder ein 
Kraftegleichgewicht hergestellt ist (ungesteuerte Elgenbewegung) ; 

• Wird der Schub auf der linken Seite der Gleichung exakt und ohne zeit- 
lichen Verzug an die neuen Windverhal tni sse angopaBt, so bleiben die 
Werte im ersten K 1 ammerausdruck der G 1 .(73) erhalten, insbesondere 
also auch der Bahnwinkel y (gesteuerte bzw. geregelte Bewegung). 

Wahrend im zwei ten Fall die vorgegebene Flugbahn genau eingehalten wird, 
verlaBt das Flugzeug bei der ungesteuerten Elgenbewegung je nach Art der 
Windanderung den Gleitpfad nach oben Oder nach unten. Vor allem im letzten 
Teil der Landung, wenn sich das Flugzeug bereits in Bodennahe befindet, 
sind derartige Bahnablagen unter keinen Umstanden annehmbar und mtissen un- 
bedingt durch geeignete MaBnahmen vermieden werden. 


BILD 35 : Wi ndabhangige Schubanteile zum Einhalten eines konstanten 
Gleitpfades und einer konstanten FI uggeschwi ndigkelt in 
einer linearen, hohenabhangigen Horizontalwindscherung. 

Anteil (1) 1st proportional zum stationaren Horizontalwind, 
Anteil (2) hangt von dor zeitlichen Windanderung ah. 

Rechts 1st die Summe beider Anteile dargeste'lt. 


Mit Hilfe von G1.(43) laBt sich der Zusammenhang zwischen dem stationbren 
Bahnwinkel y und den aerodynamischen GroBen V und y a sowie den Horizontal - 
und Vertikalkomponenten des Windes ermitteln. 
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Es gilt: 


Y 


arc tan 


V sin Ya - w Wg 

V cos y a + u Wg 


(74) 


Diese Beziehung laBt sich anschaulich in der Geschwindigkei tspol aren dar- 
stellen (BILD_36). Der Betriebspunkt an f der Polaren beschreiht die aero- 
dynamischen 7.ustande des Flugzeuges gegeniibcr der (als ruhend betrachteten) 
umgebenden Luft, wahrend der zugehorige geodatische Bahnwinkel Y erst nach 
Beriicksichtigung der Windkomponenten hestimmt werden kann. Hierbei hangt 
der Polarenpunkt void eingestel 1 ten Schubniveau bzw. beim antriebsl osen Se- 
gelflug von der beabsichtigten Mission ab. 



3ILD 36: Geschwindigkei tspolare eines Segel fl ugzeugs unter Beriick- 
sichtigung des Windeinflusses. 

Am Beispicl dieser Segel flugpolare 1 aOt sich verdeutl ichen, 
daB bereits gerlnge Aufwlnde zu positiven Bahnwinkel n fiih- 
ren kbnnen. Dieselben Einfliisso treten .iedoch auch in den 
Geschwindi gkei tspolaron angctrichener Flugzeuge au f . 


G 1 .(74) laBt sich dazu verwenden, den neuen Bahnwinkel y<jj zu berechnen, der 
sich als stationarer Endwert elnstellt, wenn bei konstant gehaltenen Stell- 
gliedausschlagen ei n Flugzeug einen Scherbereich wieder verlassen hat, und 
wenn nach dem Verlassen andere stationare Windverhal tnisse vorliegen als 
vor dem Elnfliegen. Dabei ist der stationare Bahnwinkel offenslchtlich 
vollig unahhangig von noch so verwickel ten Vorgangen innerhalb des Scherbe- 
reichs, sofern sich konstante Windbedingungen auBerhalb des Bereichs ein- 
stellen. Wichtige Randbedi ngung fiir diese Aussage 1st allerdings, daB der 
aerodynamische Referenzzustand nicht verandert wird, etwa durch eine andere 
Trimmstel 1 ung des Hohenruders Oder des Schubhebels. 

Wahrend bereits Vertikalwindgeschwindigkeiten von w Wg * -0,5 f -3 m/s aus- 
reichen, um einen stationaren Bahnwinkel Y„>0 zu erreichen (wichtig im 
Segelflug), ist dieser Wert bei einem Horizontalwind theoretisch nur fBr 
Uyg-*-® zu berechnen. In der Praxis ist somit ein stationarer Endzustand 
nicht moglich, bei dem das Flugzeug infolge eines Horizontal windes zu einem 
Verweilen in konstanter Hohe nach Verlassen des Scherbereichs gebracht 
wird, ohne daB die beteiligten Krafte und Momente geandert werden. 

Bemerkenswert ist die Tatsache, daB bei Vorliegen derselben Windverhal tnis- 
se vor und nach der Scherung keine Anderung des zum Gleichgewichtszustand 
gehorigen Bahnwinkel s entsteht ( y 0 = y„ ). Innerhalb des Scherbereichs 
wilrde es in diesem Fall ausreichen, Fahrt und Bahn nur mi t Hilfe des 
Hohenruders einzuhalten, wobel allerdings die aerodynamlschen Begrenzungen 
Vj bzw.a^gx zu beachten waren. Ein solches Fl ugbetriebsverfahren laBt sich 
gefahrlos jedoch nur dann durchfiihren, wenn die Windverhal tnisse bereits 1m 
voraus und an jedem Ort der Bahn bekannt sfnd. AuOer In digitalen Slmula- 
tionsprogrammen diirfte diese Forderung aber nicht zu erfullen sein. 
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4.3 Elnfllisse von WIndscherungen auf dle FUjgzeughewegung^ 

Windscherungen Infolge mesoskaliger Stromungsvorglinge werden naturgema'3 
mnso gefahrl (cher fur efn startendes odor landendes Flugzeug, ,ie niedriger 
sie auftreten. Han geht davon aus, da8 bei Windscherungen, die in Flughohen 
iiher 2.000 ft (600 m) auf das Flugzeug einwirken, keine ernsthafte Gefiihr- 
dung zu erwarten 1st, da ein ausreichend groSer Sicherhei tsabstand zum Erd- 
boden gegeben ist 1115J. Andert sicti jedoch der Wind unvermutet in niedrl- 
ger Flughbhe, so muB bedacht werden: 

- Jo nach Art der Windscherung weicht das Flugzeug liber Oder unter die 
Bahn ab, wenn keine geeigneten GegenmaOnahmen ergriffen werden; 

- Abweichungen Uber die beabsichtigte Bahn sind weniger gefahrlich, da in 
der Regel ein Durchstart eingeleitet werden kann; 

- Weicht das Flugzeug dagcgen nach unten von der vorgesehenen Bahn ab, so 
wird die Situation ungleich gefahrl icher. Ohne angemessenen Eingriff 
des Piloten bzw. Autopiloten kann es innerhalb kurzer Zeit zu sehr 
groQen HBhonahwei chungen unter den Gleltpfad kommen, die nicht mehr 
toleriert werden kdnnen. 

- Von entscheidender Bedeutung 1st der FI ugbahnverl auf, der sich infolge 
der angeregten Elgenbewegung des Flugzeugs ergibt. 

Eine Vielzahl von EinfluBgroBen bestimmen den Fl ugbahnverl auf : 

1) Georaetrische und flugdynamlsche Parameter - 

- Anfangshbhe z H2 und hauptsachl ich Endhohe z wl (bzw. bei wegabhangi gen 
Windscherungen die entsprechenden Fl ugstrecken) als Begrenzungen des 
Scherbereichs; 

- die Wei len Hinge X Ph der Phygoidschwingung, die von der Fl uggeschwindig- 
keit V und der Schwingnngsdauer Tpj, der Phygolde nach der Beziehung 
Xph - v ' T ph abhangt. 



B 1LD 37: MaBgebliche Parameter bei einer typischen ungesteuerten 
Flugbahn infolge einer Riickenwindscherung. 

2) Flugbetriebliche und meteorologische Randbedtngungen: 

- Fluggeschwindigkeit V; 

- Verhaltnis von Auftrieb zu Widerstand [aexvdynamiache Cii te)\ 

- Eigenschaften der Triebwerke (Fahrtabhangigkeit des Schubes, dynamlsche 
Parameter des Schub-Zeit-Verhal tens); 

- Referenzbahnwf nkel y R , stationarer Endwert 

- Trimmzustande bzw. Art und Umfang der vom Piloten bzw. automati schen 
Flugregler aufgebrachten Anderungen der Stel 1 gliedausschl a ge; 

- Windgeschwindigkeitskomponenten vor und nach der Scherung; 

- charakteristische Parameter der Windanderung, z.B. die Windgradienten. 

Angesicbts dieser groDen Anzahl von Parameter n 1st an eine al IgemefngiJl tige 
Definition, unter welchen Randbedingungen eine vorliegende Windscherung fiir 
ein bestimmtes Flugzeug gefahrlich werden kann, nicht zu denken. In der 
jiingsten Zeit wurde versucht, zumindest bei Teilaspekten eine gewisse 
Parameterabhangi gkei t zu beschreiben. So zeigt z.B. die Arbeit von MCCARTHY, 
BUCK und BENSCH [43],daB die Phygoidampl i tuden eine deutl iche Resonanz- 
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iiberhbhung aufweisen, wenn die Anregung durch elne harmonische Horizontal - 
windanderung im Bereich der Phygoidfrequenz erfolgt. Vom schwingungstechni- 
schen Standpunkt betrachtet ist diese Erkenntnis nicht iiberraschend. Es muB 
in diesem Fall jedoch die kritische Frage gestellt werden, oh es sich bei 
den sehr kurzfristig verlaufenden Antworten eines Flugzeugs im letzten Teil 
der Landung bereits nm ei nen oingeschwungcnon Zustand handel n kann, der in 
der obcngenanntnn Veroffentlichung vorausgesetzt wird. Gelit man von TABEL- 
LE 1 aus, so haben sich die Flugzeuge, die in einen 00WNBURST gerleten, im 
Durchschnitt nur etwa 20 bis 50 Sekunden in diesem Striimungsfel d befunden, 
was einer FI ugstrecke von ca. 1.500 bi s 3.500 mentspricht. Das bedeutet, 
daO bei einer typischen Phygoidwel lenlSnge von etwa 3.000 m nur eine halbe 
bis hiichstens eineinhalb Phygoidschwingungen innerhalb des Gewi tterabwi nds 
stattgefunden haben kbnnen. Flir diese kurzen Zeitraume kann sicherlich noch 
nicht von einem abgeschl ossenen Einschwingvorgang gesprochen werden. Die in 
143] angegebenen Werte fiir Hohen- und Fahrtabweichungen miissen daher kri- 
tisch gewertet werden. 

Anhand der Ergebnisse von digital en Simul ationsrechnungen seien die Bewe- 
gungsahlaufe beiin Einfliegen eines ungeregelten Flugzeugs in eine Gegcnwind- 
und eine Riickenwindscherung naher untorsucht. Wir beschranken uns dabei auf 
eine hohenabhangige Scherung des Horizontalwindes (Gradient ±u Mz ). Im An- 
hang AJ3 ist eine vollstSndige Analyse aller vier Windgradienten (u Wx ,u Wz , 
w Wx ,w Wz' a n 9 « 9 bben. 

Wir betrachten wiederum ein Flugzeug in einem stationaren Landeanflug mit 
der Fluggeschwindigkeit V R = 1,3 V$ und dem Bahnwinkel y R . Die zum ausge- 
trimmten P.eferenzf 1 ugzustand gehorigen Stel 1 gl iedausschl age (Schuhhebel- 
stellung, Hohenruderausschl ag und K1 appenstel 1 ung) werden fur die gesamte 
Oauer der Betrachtung konstant auf den Werten des ungestorten Ausgangsfl ug- 
zustandes gehalten. 

Das Flugzeug flicgt gemaO den Anfangsbedingungen stationar, d.h. 
unbeschleunigt in den Scherbereich ein * 0), wobei die stationaren 

WindverhSl tnisse oberhalb des Scherbereichs beriicksichtigt sein sollen 
(£IU)_38). Zu Beginn der Storung gilt dann nach G 1 .(51) mit w M = w w = 0: 



U W 

0 


i st. 


- 91 - 



BUD 38 : Flugbahnverlauf in einer hohenabhangigen Scherung des 
Horizontalwindes. 

Das Flugzeug ist auf die stationaren Windverhal tnisse 
oberhalb der Scherschicht ausgetrimmt und fliegt mit 
konstanten Stellgliedausschlagen welter. 


Die zeitliche Anderung des Windes setzt sich nach Gl .(68) unter VernachlSs- 
sigung der lokalen WindSnderungen zusammen aus: 

u M (t) = u Kk (t) 1 u Wx cos y ( t) - u Wz sin y ( t ) 1 . (75) 
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a ) Gegenwi ndscherung; 

Elne Gegenwi ndscherung wird gekennzeichnet durch eine zeftliche Windanderung 

U M (t) < 0 . (76) 

Im Landeanflug mlt y < 0 erflillen wir in elner linearen Horizontalwindsche- 
rung diese Bedingung mit einem Gradienten u Wz < 0. 

Per Bewegungsablauf laGt sich qualitativ wie folgt beschreiben: 

Nach Ei nf 1 i egen in den Scherbereich nimmt der Gegenwi nd zu. Infol ge der 
Massentraghei t des Flugzeugs, das zunachst von keiner auOeren Zusatzkraft 
beschl eunigt wi rd, verandert sich die i nertial e Bahngeschwi ndi gkei t 
anfanglich niclit. Da die Windanderungen somit schneller ablaufen, als das 
trSge Flugzeug folgen kann, entsteht elne Zusatz-Rel ati vbewegung zwischen 
dem Flugzeug und der umgebenden Luft, die sich entsprechend Gl.(51) als 
finderung V der Fluggeschwindigkeit V bemerkbar macht. Der daraus im Verlauf 
der Zeit entstehende aV-Fehler verandert den Staudruck, was im wesentlichen 
zu Abweichungen des Auftriebs filhrt. Das hat folgende Ursachen: 

Im Landeanflug befindet sich das Flugzeug in einer Konfiguration, die durch 
entsprechend ausgofahrene Landeklappcn einen hohen Auftrieb bei gleichzei- 
tig hohem Widerstand gewahrl eistet, urn auf diese Weise mit moglichst gerin- 
ger Fluggeschwindigkeit und damlt verbunden geringer klnetischer Energle 
einen vorgegebenen Bahnwinkel einzuhalten. Trotz des im Vergleich zum 
Reiseflug groOen Widerstandes fliegt das Flugzeug i.a. mit elner Flugge- 
schwi ndi gicei t. hei der der fur dieso Konfiguration mini male Widerstand 

erzeugt wird {01L.0 39). VergroBert sich, beispielswcise infolge einer Ge- 

gcn.vi ndscherung, die Fluggeschwindigkeit, so wird dadurch zwar der Auftrieb 
vergroBert, der Widerstand bleibt jedoch nahezu gleich groB. Durch die 
AuftriebsSnderung fGroBenordnungAA/G * 8 + 10 % fur u Wz - -0,25 s" l wie in 
BILD 30) wird das Kraftegleichgewicht in z-Richtung nachhaltig gestdrt. Die 
resul tierenden Beschl eunigungskrafte haben zunehmende Hohen- und Bahnge- 
schwindigkai tsahweichungen sowle cine Anregung der Eigenhewegung des Flug- 
zeugs zur Folge. 



BILD 39: AbhSngigkeit des Widerstandes von der Fluggeschwindigkeit 
am Beispiel eines Landeanfluges. 

Eine Gegenwi ndscherung bewirkt einen flacher werdenden mittlercn Bahnwinkel 
innerhalb der Scherung, wobei je nach Art und Starke der Windscherung im 
Verlauf der Bewegung sogar Werte y>0 auftreten konnen (Kurve (I) in BILD 
38). Bedingt durch diese Veranderung des Bahnwinkels y und durch die abneh- 
mende Bahngeschwindi gkei t u^ wird entsprechend G 1 .(75) die am Flugzeug 
wirksame Windanderung uy(t) kleiner, d.h. Infolge der dynamischen Reaktion 
des Flugzeugs verringert sich der EinfluB der auBeren Stdrung. An dieser 
Ste'l'ie wil d die beret 1 5 im Abscnnl ct o.3 oeschritbene RhCKkvppeHng der 
FI ugzustandsgrbBen auf den Storeingang deutlich. 

Der Verlauf der Flugbahn 1st durch die Phygoidbewegung gepragt, die wogen 
dor nichtausgegl ichenen Krafte angeregt wird. Wie eln Vergleich des llahn- 
verlaufs innerhalb und unterhalb der Scherschicht zeigt, sind in Abhangig- 
keit der Windverhal tnisse unterschiedl iche Schwi ngungsei genschaf ten des 
Flugzeugs vorhanden, die im fol genden naher analysiert werden. So hat be i - 
spielswoise die Cahnschwingung innerhalb der Scherschicht eine kleinerc 
Wellenlange als nach Verlassen der Windscherung. Es 1st weiterhin zu beach- 
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ten, daB das Bewegungsverhal ten In der Scherung als Einschuingverhalten 
dargestel It werden kann, das sich aus freier Eigenbewegung und durch die 
Windcnderung erzwungener Bewegung zusammensetzt. Nach Verlassen des Scher- 
hereiclts s to lit sich in einem typfschen Aucschuingvorgang in einer freien 
Schwingung wieder ein stationares Kroftegleichgewicht ein. Her zugehbrige 
stationare Bahnwinkei gehorclit dann der Gl.(74), und die Zeitverlaufe von 
Hiihe und Bahngeschwindigkei t lassen sich unter Zugrundel egung eines konser- 
vativen Systems physikalisch anschaulich mltHilfe von Energiebetrachtungen 
beschreihen (Austausch zwischen potentieiler und kinetischer Energie, vgl. 
l.l\. 1951). 

Auf die verSnderten dynamischen Eigenschaften des Flugzeugs unter der Ein- 
wirkung eines bestimmten Schergradienten wird im Abschnitt 6 ausfiihrlich 
elngegangen. 

b) RUckenwindscherung: 

Charakteristischer Wert einer f 1 ugzeugbezogenen Ruckenwindscherung 1st elne 
Horizontal windiinderung 

u w (t) > 0 . (77) 

Fiir negative Bahnwinkei wird dlese Forderung unter Verwendung von G1.(75) 
durch einen hbhenabhbnglgen Horlzontalwind mlt dem Gradienten u Wz >0 er- 
fiillt. 

Im Gcgensatz zu den Abliiufen bei einer Gegenwindscherung verkleinert elne 
RUckenwindscherung die aerodynamische Anstromung V, wodurch der Bahnwinkei y 
steiler wird. Da die zeltliche Windanderung u w { t) gem. Gl.(75) vom Bahnwin- 
kei abhangig 1st, verstSrkt sich in dies emFall infolge des zunehmenden 
Bahnwinkels die Wirkung des Windgradlenten welter, d.h. das Flugzeug indu- 
ziert sich gleichsam selbst eine immer groBere Windstorung. Dadurch weicht 
das ungesteuerte Flugzeug, wie die Kurve (II) in BILD 38 zeigt, innerhalb 
der Windscherung immer mehr von der urspriingl ichen Bahn ah. Stationare 
Verbal tnisse kbnnen sich nicht wieder einstellen, solange die Scherung an- 
dauert. 


Aus der dynamischen Flugzeugreaktion auf eine Ruckenwindscherung resultie- 
ren beim Verlassen des Scherbereichs zumeist groBere Storungen der Flugzu- 
standsgroflen als bei einer Gegenwindscherung, so daG der sich anschl ieilende 
Ausschwi ngvorgang der freien Phygoidbewegung groBere Amplituden in Fahrt 
und Bahn liefert als im vorherigen Abschnitt. 

Verbleibt dem Flugzeug genugend Raum bzw. Flugzeit, so kann sich nach Ab- 
klingen der Phygoide wiederum ein stationarer Bahnwinkei y„ entsprechend 
den herrschenden Wi ndbedi ngungen einstellen (Gl.(74)). Tritt jedoch die 
Windscherung in zu geringer Hohe Uber dem Erdboden bzw. In zu gerlnger Ent- 
fernung zum Flughafen auf, so kann das Flugzeug allein aufgrund der Eigen- 
bewegung nicht wieder einen stabilen Glelchgewlchtszustand elnnehmen. 
Grelft der Pilot bzw. automatlsche Flugregler In dleser Situation nicht 
Oder nur unzurelchend (z.B. zei tverzogert) in das Geschehen ein, so entste- 
hen unvermeldl Ich als Bahnkurven die typlschen Absturzprofl 1 e der sog. short 
landings mlt Auf schl agstel 1 en des Flugzeugs melst In unmlttel barer HShe der 
Landebahn (99). 

Elne Analyse des Scherwindelnfl usses auf das Bewegungsverhal ten eines Flug- 
zeugs ware unvol Istandig ohne elne Beurtellung der Flugeigenschaften, die 
das FluggerSt aufgrund der veranderten bzw. neu auftretenden Stabl 1 1 t3ts- 
krlterlen hat. Nach [ 104 ] si nd Flugeigenschaften diejenlgen Eigenschaften 
und KenngroBen eines Flugzeugs, die die Arbeltslast und das Lelstungsvermo- 
gen des Systems - Pilot / Flugzeug - bei der Erfiillung der gestellten 
Aufgaben maBgebllch beelnfluBen. Im vorllegenden Fall miissen wlr uns fol- 
gender Probleme bewuBt seln: 

- Ein quanti tatl ves MaB fiir die Angabe von Flugeigenschaften 1st oft 
nicht vorhanden, so daB als Kriterien meistens bestimmte Mlndestforde- 
rungen verwendet werden, die aufgrund von FI ugversuchen und Pilotenbe- 
urtellungen sowie Simul atlonsrechnungen ermlttelt wurden [97]. Beson- 
ders detail llert slnd die Flugeigenschaftsrichtlinien, die fiir Mllltar- 
flugzeuge erstellt wurden, z.b. die Military Specifications: Flying 

Qualities for Piloted Aircraft [104,105]. Da fiir Verkehrsfl ugzeuge 
koine derart ausfiihrl Ichen Spezifikationen zur Verfiigung stehen, werden 
wir versuchen, einige Kriterien aus [104], die urspriingl Ich fiir Flug- 
zeuge der Typklasse III ("groBe schwere Flugzeuge von nledrlgcr bis 
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mittlerer Manovrierbarkeit") vorgesehen sind, unter Beachtung bestimm- 
ter Randbedingungen aiicli anf unsere Probl emstel 1 ungen zu iibertragen. 
Dabei inii s so n wir auf jeden Fal 1 dent Umstand Rechnung tragen, daO die 
Belastungen, die dem in 1 104 J zur Debatte stehenden fliegenden Personal 
und Material zugemutet werden, u.U. hoher sind als in der Verkehrsl uft- 
falirt. Unter diesem Vorbehalt sind alle im folgenden aufgefiihrten 
llbertragungen von FI ugeigenschaf tskri terien zu lesen. 

Die Spezifikationen in I 104J enthalten keine Ergebnisse, die aus Flug- 
versuchen bzw. Simulationen unter Einbeziehung von Scherwindbedingungen 
gewonnen wurden. Weiterhin wird bei der Behandlung der FI ugzeug-Langs- 
stabil itat (von Btiens tdrungon abgesehen) nicht zwischen den Flugzu- 
standsgroOen "Fluggeschwindigkeit V" und "Bahngeschwi ndi gkei t V K " un- 
terschieden, also die Windgeschwindigkeit V w = 0 gesetzt. Die auf dicse 
Weise erstellten Kriterien sagen moglicherweise nichts Oder nur wenig 
liber das Verhalten von Flugzeugen unter Bedingungen aus, in denen Wind 
bzw. Windanderungen maBgeblichen EinfluQ haben. Eine gesonderte Beach- 
tung und Bewertung der in diesen Situationen zusatzlich erwachsenden 
Probl emc ist daher erforderlich (vgl.z.B. die Forderung nach statischer 
Geschwi ndi gkei tsstahi 1 i tdt, Abschnitt 6.2.1). 


5 . Der ScherwindeinfluB im U n earlsierten Gleichungssystem. 

5.1 FestlegungdesReferenzzustandes 

Im Abschnitt 4 sowie erganzend im Anhang A3 sind die Ergebnisse digitaler 
Simul ationsrechnungen unter Verwendung der nichtl inearen D1 f ferential gl ei- 
chungen der FI ugzeug-Langsbewegung dargestellt worden. Wie welter gezeigt 
wurde, lassen sich station3re Flugzustande wie z.B. der stationare Endzu- 
stand nach Abkl ingen der Phygoidschwlngung in konstanten Windverhal tnissen 
gut mit Hilfe analytischer Beziehungen berechnen (z.B. Gl .(74 )). Das dyna- 
mische Antwortverhal ten des Flugzeugs innerhalb der Windscherung ist jedoch 
auf analytische Weise nicht zu ermitteln, da allgeineine Methoden zur Inte- 
gration der Differential gl elchungen (70,71,72) nicht hekannt sind. 

Gute Dienste leistet hier die bereits zuvor erwahnte 'Methode der kleinen 
Storungen’, nach der die Bewegungsgl elchungen linearisiert und dadurch 
einer analytischen Betrachtung zuganglich gemacht werden. Im folgenden soil 
diese Methode zur Untersuchung der Schwingungseigenschaften eines Flugzeugs 
unter dem EinfluB von Windscherungen und zur Beurteilung der Stabilitat der 
auftretenden Bewegungen angewandt werden. 

Es wird angenommen, daB sich das Flugzeug nur geringfiigig aus einem vorge- 
gebenen Referenzzustand (Index R), der noch naher beschrieben werden mufl, 
entfernt. Fur diese kleinen Abweichungen werden alle beteiligten Krafte in 
TAYLORreihen entwickelt [96]. So gilt z.B. fiir den Auftrieb: 

A = A. + ) — 6V + — Sa + ...L . (78) 
R 1 3V 3o R 

In den linearisierten kraftegl eichungen treten also die Referenzwerte im 
Bezugsfl ugzustand und die Unearen Ableitungen nach alien Variablen auf, 
die in diesem sog. Betri ebspunk t von Bedeutung sind. Nach den 1 inearen 
Gliedern werden die Reihcnentwick 1 ungen abgebrochen unter dem Gesichts- 
punkt, daO alle hoheren Ableitungen vernachl assigbar klein sind gegenliber 
den 1 inearen Anteilen. 


Der bei der L i neari si erung zugrundegel egte ungestorte Gl eichgewichtszu- 
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stand, um den herum die Schwingungen auftreten, wlrd nach Abkl Ingen der 
Auslenkungen wleder elngenommen, wenn die Bewegung stabll 1st. 

A1 s Rczugsflugzustand wShlen wlr wle In den vorangegangenen Belsplelen 
elnen aerodynaml sch ausgetrlmmten tandeanflug ml t der stationaren Flugge- 
schwlndigkelt V R , die den 1,3-fachen Wert der StromungsabriOgeschwindfgkeit 
Vj hahen soil, und dem Bahnwlnkel y R . 

Das Flugzeug fllegt zum Zeitpunkt t 0 mit festgehal tenen Stel 1 gl iedausschla- 
gen In die llneare Wfndscherung eln. Fur den Bewegungsabl auf gilt zu Beglnn 
der Storung nach G 1 .(51 ) : 

(51): *k ' 0 - V(t) * -V w (t) . 

Dleser Zusammenhang wlrd 1m folgenden dazu benutzt, den eigentllch insta- 
tlonSren Vorgang Uber elnen gewlssen Zeftraum naherungsweise zu linearfsle- 
ren. Der Zcltraum, fiir den dleser Naherungsansatz noch ausrelchend genaue 
Ergebnisse llefert, laOt slch anhand elnes Verglelchs der auf diese Welse 
gewonnenen analytlschen Bewegungsvorl 8ufe nit den Ergebnissen elner nicht- 
llnearen dlgltalen Simulation festlegen. 

5.2 Llnearlslerung der Bewegungsgleichungeru 

Analog zu den In Gl.(78) dargestel 1 ten 1 Inearlsierten Kraften werden auch 
fiir die bcteiligten ZustandsgrbOen Storansbtze aufgestellt, die jeweils aus 
dem ungestbrten Referenzwert der GroOe und der Storbewegung bestehen, z.B. 

V(t) = V R + 5V(t) . (79) 

Diese Ansatze und die Gleichungen fiir die linearlsierten Krafte werden in 
die Differentlalgleichungen (70,71) eingesetzt. Wir erhalten auf diese 
Weise Beziehungen, aus denen sich die zum Referenzzustand gehorigen GroBeri 
wegen der Erfullung des Kraftegl elchgewichts im ungestorten Zustand gerade 
herausheben. Es verbleiben die linearlsierten Differential gleichungen: 



= \ «Y 

+ Xy 5V + 

X aw 4a W ' 

(80) 


= Z Y 4y 

+ Zy 5V + 

Z aw 6 “W . 

(81) 


Fur die Abl eltungen der Krafte nach den relevanten ZustandsgrbOen 1m Be- 
tri ebspunk t, auch Derivativa genannt, gelten die im Anhang A 5 anqegebenen 
Abkurzungen. Es ist anzumerken, daB nur solche Abhangl gkel ten beriicksich- 
tigt werden, die in der Praxis auch tatsachlich von ElnfluD slnd. So konnen 
u.a. die Storungen 5a, nach den im Abschnltt 3.3 getroffenen Annahmen zu 
Null gesetzt werden. 


Die Ortsveranderung des Flugzeugs in bezug auf das inertlale (ruhende) Ko- 
ordinatensystem mft dem Unsprung in (X g>R , Z gR ) wind durch die Gleichungen 
beschrieben ( BILO 40 ): 


Xg(t) 

= x g,R + « x g (t). 

(82) 

Zg(t) 

= Zg.R + iZg(t). 

(83) 

Darin hedeuten zunachst noch 

nlchtl 1 near 


«Xg(t) 

= / u Kk (t) cos y( t) dt, 

(84) 

4Z g (t) 

* - / u Kk (t) sin y(t) dt. 

(85) 



_ l.LD Zur Definition der zur Llnearlslerung verwendeten 

Koordi natensy steme . 

(4Xg/5Zg = Inertlales KS, 5x g /5z g = mi tbewcgtes KS). 
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Wird, wle heschrlehen, die Gilltlgkeit der Gl.(51) vorausgesetzt, so laOt 
slch fiir die Bahngeschwlndigkelt der Storungsansatz verwenden: 

u Kk (t > = u Kk ,R + Sk*^- <861 

Der Bahnwinkelverlauf liber der Zelt wlrd durch einen gleichartigen Ansatz 
linearlslert: 

y(t) = yr + 6y(t). (87) 

Unter Beriickslchtlgung dieser Ansatze und mit der In Ahschnitt 3.1 begriin- 
deten Annahme klelner Winkel yr, 6y ergibt sich fiir den linearisierten 
Flugbahnverlauf : 

«X g (t) = u KkR t + SXg(t) dt, (88) 

SZg(t) ° - u Kk,R Xr t + <5Zg( t) dt. (89) 

Wiihrend die ersten Summanden jewells die Referenzbahn des Flugzeugs be- 
schrelben, enthalten die zweften Terme die drtllchen Abwelchungen von die- 
ser 3ahn (unter Vcrnachlbsslgung der Produkte der StorgroBen) : 

«Xg(t) = / u Kk (t) dt - u KkR y r / «y( t) dt , (90) 

4Zg(t) = - Yr / u kk (t) 8t - u kkR / 4y(t) dt . (91) 

Aus den Gin. (88-91) folgt durch Di fferenzieren nach der Zeit fiir die Kompo- 
nenten der Bahngeschwlndigkelt 1m geodatischen Bezugssystem: 


4X g (t) = u Kk,R - u KkR Yr Mt) - i UKk (t) > 

4Zg(t) = - u KkR Yr - u Kk,R { x(t) - Xr «U Kk (t) . 

Fiir die GrbBen 4 V und 6a w erhalten wlr aus den Gin. (42, 43): 


(92) 

(93) 


4V = 4u k( . - 4u w - Yr + (u„r Yr + W„r)4 Y - V R o WR 4a w , (94) 
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Die ortsveranderl ichen W1 ndkomponenten haben unter Verwendung der Gin. 
(88,89) nach der llnearlsierung die Gestalt: 

6u w (t) = (u Wx - u Wz y r ) u Kk R t + u Wx &x g + u Wz 6 z g ’ (96) 

6w w (t) = (« Wx - «w z x R ) u Kk <^ t + w Wx 6x g + w Wz .6z g . (97) 

Die ersten Summanden In den Gin. (96, 97) entsprechen elnem linear mit der 
Zeit anwachsenden WindeinfluB (Rampe), der die Grundkomponenten des Wlndes 
entlang der in BUD 40 angedeuteten Referenzbahn beschreibt. Die restl Ichen 
Summanden geben die Hi ndanderungen wleder, die infolge klelner ortlicher 
Abwelchungen von der Referenzbahn als Stdrung auf das Flugzeug wlrken. 

Wir erhalten schlleBUch durch Elnsetzen dieser Beziehungen In die llnearl- 
sierten Differential gl elchungen (80,81) und Umordnen, wobei die WlndgrdBen 
auf der rechten Selte zusammengefaBt werden (Bedeutung der Abkiirzungen 1m 
Anhang A5 ) : 

6u Kk ' 6u Kk ’ K U 6y “ K A 5u W + k B 5w W ("' 

- K v 6u Kk + Y - K u &Y ' K c 6u w + Kp 6w„ . (99) 

Mit Hllfe der in diesem Abschnltt angegebenen Beziehungen entsteht aus dem 
urspriinglich hochnichtl inearen Differentlalglelchungssystem der Flugzeug- 
Langsbewegung eln lineares System von Different! algl elchungen 1. Ordnung 
mit konstanten Koeffizlenten. Besonderhelt der vorliegenden linearisierten 
Bewegungsgl elchungen gegenuber den In der Fachliteratur blsher verwendeten 
1st es, daB die Winds torterme 6u w und 6w w neben elner 1 inearen Abhanglgkelt 
von der Zeit t auch eine Abhangigkeit von den Ortskoordlnaten ax g und 6z g 
des Flugzeugs enthalten (vgl. dazu [97] ). 
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5.3 LAPLACE;TransformaUon_und_EntkgQ£lung desSystems 

;_Flygzeug_/_n1 ederf reguente_Wi ndanderung - . 

Die gesuchten Lijsungen des llnearlslerten Ersatzsystems fiir die Flugzeug- 
Langsbewegung In Windscherungen kbnnen z.B. mlt Hllfe der LAPLACE-Transfor- 
mation Ira Bildberelch erralttelt werden [981. Durch die Transformation der 
1 Inearen Dlfferentialgleichungen (98,99) aus dera Zeit- In den Bild- bzw. 
Frequenzherelch erhalten wlr eln System al gebral sober Glelchungen mlt kon- 
stanten Koe f f 1 zl enten. Aus den Losungen der Koef f 1 zi entendeterml nan te 
kbnnen dlrekt die charakterlstl schen Elgenschaften der FI ugzeugbewegung wle 
Schwi ngungsdauer, Elgenfrequenz, Dampfung usw. berechnet werden, wShrend 
bekanntllch die GrenzwertsStze zu Aussagen liber das Systemverhal ten fur 
t-*Ound t-~>fiihren, ohne da8 der vollstandlge Funktionsverl auf durch RUck - 
transformation In den Zeltberelch ermlttelt werden muB. 

Fiihren wlr elne RUcktransformatlon der Losungen des llnearen Gleichungs- 
systems aus dem Blld- In den Zeltberelch durch, so lassen slch die Zeitver- 
laufe fiir das 1 inearlsierte Differentlalgleichungssystems bestimraen, von 
dem wlr ausgegangen waren (G1 n.(98,99)). Die transformierten GroBen werden 
1m welteren Text durch eln ‘-Symbol gekennzelchnet, z.B.: 

u Kk (s) = £ { u kk (t) ( . (100) 

Aus dem llnearlslerten Dlfferentlalglelchungssystem entsteht dann in 
Matrlzenschrelhwelse folgendes System: 



Wir unterschelden zwi schen der Syatemmatrix auf der linken und der Star - 
matrix auf der rechten Selte. Die Transformation der linearisierten Wind- 
glelchungen (96,97) llefert fiir die Wlndvektorkomponenten im 8ildbereicb: 


1 


°w 13 

< u Wx ' u Wz Tr 

1 u Kk,R 

^ + u Wx * + u Wz 1 ■ 

(102) 

®M = 

( w Wx “ w Wz y R 

' u Kk,R 

1 

+ W Wx * + W Wz Z • 

(103) 
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In dlesen Glelchungen kbnnen die GroGen x und z noch ersetzt werden. Durch 
Linear! sieren und Transformation der Beziehungen (90,91) erglbt slch: 


u Kk 

- u Kk,R TR 

9) 

1 

“** i 

s 

(104) 

u Kk TR 

’ u Kk,R 

y) 

s 

(105) 


Mlt dlesen Beziehungen lautet der LAPLACE-transformlerte Wlndvektor : 


u Kk,R T T' (106) 


Der erste Summand 1st die bereits In den Gin. (96, 97) beschrlebene Rampen- 
funktlon der Grundstromung des Windes, die naherungswelse die nlederfre- 
quente Wlndanderung wlederglbt. Die beiden anderen Terme hangen von den 
Funktlonen u Kk und y ab, also von den SystemzustandsgroOen der linken Selte 
von Gl.(lOl). Die Wlndstorungen der rechten Selte Sind damlt elndeutlg mit 
dem Eigenverhal ten des Systems verkoppelt. 


Zur Entkoppelung der Glelchungen fassen wir die Terme, die von den Zu- 
standsgroBen des Flugzeugs abhanglg sind, Jewells auf der linken Selte der 
Glelchungen zusammen. Mlt der AbkUrzung fiir die Rampenfunktlon des Windes 


u Wx" u Wz y R 

w = 

. w Wx _w Wz Y R 

und der Elnfiihrung welterer Abkiirzungen (s. Anhang A5) erhalten wlr aus 
Gl.{101) nach der Entkoppelung auf der linken Selte die erueiterte Syctem- 
matrix, wahrend die rechte Seite von der nur noch von s abhanglgen 
StorgroBe w und der zugehorlgen Elngangsmatrlx geblldet wlrd. Die erweiter- 
te Systemmatrlx beschrelbt die durch den Wind beelnfluBte Eigenbewegung. 
Wlr erhalten nach beldseltiger Multlplikation mlt s das endgiiltige Glel- 
chungssystem In Matrlzenschreibwelse: 
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5.4 DiecharakteristlscheGlelchungder/^ugzeujbewejung 1 n ^W1_nrischerung._ 

Durch die Berechnung der Determinants der erwetterten Systemmatrix aus 
G1.(108) erhalten wir die charakteristische Gleichung, deren Wurzeln die 
Eigenwerte der Bewegung eines Flugzeugs in einer Windscherung sind. Es 
entsteht eine algehraische Gleichung 4. Grades der allgemeinen Form 

s 1 * + a 3 s’ + a; s' ♦ a j s + a 0 = 0 . (109) 

Die Beriicksichtigung der Wind- und Scherwindeffekte fiihrt dazu, daO der 
charakteri sti schen Gleichung der ursprunglichen Systemmatrix (Gl.(lOl)), 
die vom 2. Grade war, zwei weltere Eigenwerte hinzugefiigt werden, die 
bereits im Abschnitt 3.3 als Hohenwurzel bzw. Wegwurzel eingestuft wurden. 

G1.(109) laBt sich nach Zerlegung in Linearfaktoren auch schreiben als: 

(s - s,) (s - s 2 ) (s - s 3 ) (s - Su) = 0 . (110) 

Fassen wir die Wurzeln Si und s* als die erfahrungsgemaB zu erwartendcn, 
kon.iugiert komplexen Wurzeln der (winribeeinfluBten) Phygoide auf, wShrend 
s 3 der Eigenwert des Horizontalwindantells und S 4 der Eigenwert des Verti- 
kalwindanteils sein sollen, so ergibt sich aus Gl.(llO): 

(s* + 2 D a ) 0 s +w 0 *)(s-s 3 ) ( s - S 4 ) = 0 (111) 

mit den Substitutionen: 


2 0 w 0 = -(s, + Sj), (112) 
wo - s, s, . (113) 

In den nachfolgenden Abschnitten wird untersucht, welche Eigenwerte sich 
bei bestimmten Wind- und Scherwindverhaltnissen ergeben. Inshesondere 1st 
die Frage zu klaren, ob die zusatzlich entstehenden Eigenwerte s 3 und S 4 , 
iiber die bier noch keine weiteren Aussagen getroffen wurden, unabhangig 
voneinander auftreten, also als reelle Wurzeln zweier aperiodischer Bewe- 
gungen, Oder ob sie miteinander verkoppelt sind und unter Umstanden zu 
einer neuen Eigenschwingungsform neben der Phygoide (und der auBer acht 
gelassenen Anstellwinkelschwingung) fiihren. 
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Nach dem VIETAschen Wurzelsatz gel ten folgende Zusammenhiinge fur die Wur- 
zeln und die Koeffizlenten des charakteristischen Polynoms (Gl.(109)): 


S, + S e + Sj + S M 

■3 3 , 

(114) 

S, Ss + S, Sj + s, s„ 

+ S; S3 + Sj S g 

+ Sj Sg = 

a 2 , 

(115) 

S,StS3 + S j S 2 Sg + S 2 S 3 S g 

-a, . 

(116) 

SjStSjSg 

a o • 

(117) 


Diese Beziehungen werden in der Mathematik zur USsung al gebraischer Glei- 
chungen n-ten Grades mit ganzzahligen Koeffizienten benutzt und eignen sich 
im vorliegenden Fall vorzliglich zum Auffinden von Naherungslosungen fur die 
Eigenwerte des Systems -Flugzeug / niederfrequente Windscherung So las- 
sen sich die Gin. (114-117) wesentHch vereinfachen, wenn z.B. ein Eigenwert 
zahlenma'Big sehr klein gegeniiber den anderen und damit fur die Bewegung 
ohne Bedeu tung 1st. Setzt man diesen Eigenwert in den obigen Gleichungen zu 
Null, so fiihren die verbl elbenden Beziehungen zu einfachen Bestimmungsglei- 
chungen f Ur die nicht zu vernachlSssigenden Eigenwerte. Wie im folgenden 
gezeigt wird, konnen auf diese Weise die Einfliisse der einzelnen Windgra- 
dienten auf die Eigenwerte der Flugzeugbewegung untersucht und die maBgeb- 
lichen Auswirkungen sichtbar gemacht werden. 
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Untersuchung des Scherwindeinflusses auf die Stabilitat. 


6.1 ^i_nfl_uB stationarer Windkomponenten. 

Bevor der EinfluB der Gradienten des Windes auf die Stabilitat der Flup- 
zeug-Langshewegung behandelt wird, sei zunSchst untersucht, in welcher Wei- 
se das Windniveau, also der Anteil der stationaren Windkomponenten, die 
Lage der Eigenwerte verendert. 

6.1.1 KonstanterHorizontalwi nd. 

Setzen wi r in den der G1 . ( 108) zugrundeliegenden Gleichungen die Vertikal- 
wlndkomponente w Wg und al 1 e Gradienten (uy x , u Wz , w Wx , wy z ) zu Null, so sind 
die im Anhang A5 erklSrten Ausdrticke K h ,K n ,Kq,K p ebenfalls Null. G1 .(111) 
reduziert sich damit auf eine Gleichung zweiten Grades und llefert die von 
der Horizontalwindkomponente beeinfluBten Eigenwerte der Phygoide. Diese 
stehen mit G1 . ( 108) in folgendem Zusammenhang: 

(108): (s - K t ) (s - K„) - I^Ky 

= s' + s (-K T - K w ) + (K t K u - KyKy) = 0 , (118) 

(111): S* + s ( 2 D w 0 ) + up = 0 . (119) 

Durch Koeffizientenvergleich der Gin. (118) und (119) und Ersetzen der Ab- 
kiirzungen ergibt sich fur die Kreisfrequenz der zugehorigen ungedampften 
Schwingung in Abhangigkeit vom Horizontalwind u Wg : 

«0 » (K T Ky - KyKy) = (Xy^ - ZyX y ) (1 + Uy g /V) . (120) 

Die beiden Derivatlva Zy und Zy sind der Bahngeschwindlgkeit V K umgekehrt 

proportional. FUr kleine Bahnwinkel y konnen wir die Vereinfachung nach G1 . 
(44) benutzen, urn den zweiten Klammerausdruck der rechten Seite von Gl. 
(120) herauszukiirzen. Naherungsweise 1st damit die Eigenfrequenz up der 
Phygoide unabhangig vom Horizontalwind u Wg (vgl. auch B1LD 41). Mit Hilfe 
linearisierter Bewegungsgleichungen konnen wir auf diese Weise selhst den 
Sonderfall behandeln, daB die Horizontalwindkomponente die Starke der 
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Fluggeschwindigkeit erreicht und das Flugzeug somit gegeniiber der Erde 
stillsteht (das entspricht den Bedingungen in elnem Windkanal): 

u Wg = -V * V R = 0 . 

Im DUO 41 1st die Verschiebung der Phygoidwurzel n unter dem EinfluB einer 
konstantcn Horl zontalwindkomponente im Bereich 

-V < u Wg < +V (V=72 m/s) 

fiir den untersuchten Fall eines Landeanfl uges mit y R = -3° dargestollt, wo- 
bei als Beispielflugzeug ein GroOraumfl ugzeug vom Typ AIRBUS A300 diente 
(Anhang A4). Im Bild eingetragen sind die Ergebnisse der Stabilitatsrech- 
niingen mit Hilfe der Naherungsheziehungen, also unter Vernachl assigung der 
Homentenglei chung, sowie die Wurzelorte unter Beriicksichtigung der Anstell- 
winkclschwingung (vol 1 standige Lbsung der 1 inearisierten Di f ferential gl ei- 
cliungen). Es zeigt sich, daB die Naherungs 1 osungen brauchbare Ergebnisse 
liefern. Wir erhalten an dieser Stelle eine Bestatigung fiir die im Ab- 
schnitt 3.3 getroffene Annahme, daB die Auswirkungcn der Anstel Iwinkel - 
Schwingung bei der Betrachtung der Windeinf 1 Usse auf die FI ugzeug-Langsbe- 
wegung vernachl assigt werden konnen. 

Die Phygolde bleiht im oben angegebenen Horizontalwindbereich stabil. Ein 
stationSrer Horl zonta lwind hat nur einen geringen EinfluB auf die Frequenz 
der langsamen Bahnschwingung im Landeanfl ug, wahrend die Dampfung gegeniiher 
dem Fall ohne Wind urn ±17 % variiert. Dies 1st wie folgt zu erklaren: 

Fiir den DSmp fungsexponenten (Abk 1 i ngkonstante) kann naherungsweise 
gesetzt werden: 

6 = D u) 0 5 X v / 2 , (121) 

wobei sich fiir das Derivativ Xy einsetzen laBt: 

X v = V S ( 2 C A sin o w - 2 C w cos a w ) + F v /m (122) 

mi t F v » 


3F / 3V . 
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- 0,04 -003 - 0,02 - 0,01 0 


-Re 


BILD 41: EinfluB der stationaren Windkomponenten u Wg und w Wg auf die 

Phygoide im Landeanflug. 
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Oer Dampfungsexponent 6 der Phygoide wird durch zwei ElnfUisse verandert: 

- zum einen durch don Anteil des Horizontalwindes, der slch infolge der 
Neigungyder Flugbahn als bahnbezogene Auf- bzw. Abwindkomponente der 
Form 


w Wk = u Wg s1n Y = -V sin « w (w Wg = 0) (123) 

im Wi ndanstel 1 wi nkel SuBert ( B1LD 41 , vgl. G1 .(45)). Dieser An tell 
fiihrt im wesentlichen zu einem Kippen des Auftriebsvektors in Oder 
entgegen der FI ugbahnrichtung, wodurch In erster Linie die Krafte- 
verhaltnisse in der Wi derstandsgl eichung (70) verandert werden. Der 
erste Summand in G 1 .(122) gibt diesen EinfluB wieder; 



BUD 42: Zur Darstellung der flugbahnbezogenen Vertikalwind 

komponente w wk entsprechend den Gin. (123,124). 


Die Anpassung des Schubes an die Gegenwind- bzw. Ruckenwindkomponente 
schlagt sich imDerivativ Fy nieder. liber die veranderten FI ugl eistungen 
entsteht so ein geringer indirekter EinfluB des Horizontalwindes auf die 
Phygoide. 

Beide Effekte treten jedoch nur im Zusammenhang mit einem Bahnwinkel y r + 0 
auf, wenn also die Flugbahn einen gcodatisch inertialen Bezug erhalt. Im 
Horizontal fl ug verschwinden diese Einfliisse eines konstantcn Horizontalwin- 
des erwartungsgemaB. In diesem Fall handelt es sich bei dem Flugwindachsen- 
system urn ein gleichformig gegenliber der Erdoberf 1 ache bewegtes Koordina- 
tensystem, daB also ebenfalls ein inertiales Bezugssystem darstellt. Es 
leuchtet ein, daB die Eigenwerte der Phygoide nicht von der Wahl des Koor- 
dinatensystems, in dem sie ermittelt und beschrieben werden, abhangig sein 
kdnnen. Erst wenn auch ImHorizontalflug ein hestimmter Ort zu einem be- 
stimmten Zeitpunkt eingehalten werden soil (raumlich: 4D-Navigation ), an- 
dern sich diese Voraussetzungen, so daB eine Abhangigkeit der Phygoid- 
eigenwerte vom Horizontalwind zu erwarten ist. 

Geht man von real istischen Werten fiir den stationaren Horizontalwind aus 
( |u W gl < 30 m/s), so kann der EinfluB auf die Phygoide mit guter Genauig- 
keit vernachldssigt werden. Wir begehen somit keinen groBen Fehler, wenn 
wir zur Vereinfachung der Rechnungen setzen: 

u Wg,R = 0 • 


zum anderen wurden bei der Berechnung der Eigenwerte in alien Fal 1 en 
diesel ben Referenzwerte fiir V R und y r zugrundegel egt. Das bedeutet nach 
den Ausfiihrungen im Abschnitt 4.2, daB sich der Referenzschub proportio- 
nal zum jeweiligen Windniveau Sndern muB. Verwendet man G1 . (39), so laOt 
sich dieser EinfluB auch als flugleistungsmaBige Angleichung des Flug- 
windneigungswinkel s Y a beschreiben: Bel konstant gehal tenemBahnwinkel Yr 
wirkt sich ein geanderter Windanstel lwinkel a w auf y a aus: 

7 a = 1R - “W • 


6.1.2 ^ORStanterVertikalwind^ 

BILD 41 enthalt weiterhin die Wurzelorte der Phygof dbewegung un ter dem 
EinfluB einer konstanten Vertikalwindkomponente, die im Bereich 

-15 m/s < w Hg < +15 m/s 

vari iert wurde. 
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Auch hler ist ein nennenswerter EinfluQ nur bel der Dampfung D der Phygoide 
festzustell en. Wie 1m Fall des stationaren Horizontalwlndes lassen sich 
zwei Oampfungsantei le unterschelden, die von der Windkomponente abhangen: 

- der Wi ndanstel lwi nkel o w ist dem Anteil des Vertikalwindes senkrecht zur 
Bahnachsenrichtung proportional (BILO 42): 

w Wk ° w Wg cos Y = -V sin (u Wg = 0) (124) 

Bei kleinen Bahnwinkeln und auch bei Yp = 0 besteht somi t eine starke 
Abhbngigkeit dieses Winkels von der a Auf- bzw. Abwindkomponente; 

- Zum Einhalten einer vorgegebenen Fahrt Vp und eines Bahnwinkels Yp muQ 
der stationbre Schub entsprechend der Vertikalwlndkomponente verandert 
werden. Uber das Derivativ F v gelangt dieser Schubeinflufl in die Glei- 
chung fur den Dbmpfungsexponenten 6 . 

Aufgrund der bcstehenden f 1 ugl eistungsmaBi gen Randhedi ngungen (maximaler 
bzw. minimaler Schub, maximal erreichbarer Widerstand im Landeanflug) kon- 
nen die vorgegebenen Werte f Ur Fahrt und Bahn nur in einem begrenzten Ver- 
tlkalwlndberelch statlonSr erflogen werden (A300: -15 m/s « w Wg c'+4 m / s >- 
Bel grbBeren statlonaren Aufwinden mUBte der Widerstand vergrdBert werden, 
im Landeanflug z.B. mit Hilfe der Spoiler Oder durch Umkehrschub, wahrend 
groBere Abwindkomponenten nur mit Hilfe starkerer Triebwerke uberwunden 
werden kbnnen. 

Wegen der geringen finderungen der Phygoi dwurzel n kbnnen beim Vorliegen 
real istlscher Auf- bzw. Abwinde (|w Wg | < 4 m/s) die Einflusse stationarer 
Vertikal wi ndkomponenten auf die langsame Bahnschwlngung naherungsweise 
vernachiassigt werden, zumindest im hler untersuchten Landeanflug mit dem 
Bahnwinkel yr = -3°. Tritt bei einem Steigflug, also mit Bahnwinkeln Yp>0°, 
ein Abwind auf, so iiberlagert sich dem bekannten destabi 1 isierenden Effekt 
des positiven Bahnwinkels zusatzlich der entdampfende EinfluQ des Vertikal- 
windes. Fur die nachfolgenden Betrachtungen laBt sich daher ohne groBen 
Fehler zur Verelnfachung der Rechnungen ansetzen: 

w Wg,R = 0 • 


113 - 


6.2 EinfluQ einer Scherung desHorizontalwi ndes^ 

Untersucht man die Auswirkung der Elemente des Gradienten des Windvektors 
in der x-z-Ebene, 

gradIVy) = Uwx ^ ,• 

w Wx w Wz 

jeweils einzeln, so lassen sich zwei Falle unterscheiden: 

a) Eine Einzeluntersuchung unter Verwcndung der Hauptdiagonalelemente u Wx 
bzw. w Wz bei gleichzeitigem Nullsetzen der anderen drei Gradienten 
zeigt, daB der Koeffizlent ao der charakteristischen Glelchung (109) 
Null wird, da der erste Klammerausdruck in jedem Fall verschwindet: 

90 ~ (u Wz W Wx - U Wx W Wz' (1 ' Y r’ • 

Das charakteristische Polynom reduziert sich damlt urn einen Grad (su =0) 
auf: 

s 3 + a 3 s 2 + a 2 s + a t = 0 (125) 

bzw. entsprechend der Schreibweise in Gl.(lll): 

(s 2 + 2 D u 0 s + idq) (s - s 3 ) = 0 . (126) 

Neben der durch den WindeinfluB veranderten Phygoide tritt in diesem 
Fall jeweils ein weiterer aperiodischer Eigenwert auf. 

b) Eine Einzelbetrachtung der Nebendi agonal elemente u Wz bzw. w Wx von 
grad(Vy) ergibt, daB auBer dem Koeffizienten a 0 auch der Koeffizlent ai 
in G1 . ( 125) verschwindet, so daB lediglich die Gleichung fiir die veran- 
derte Phygoide verblelbt: 

(s 2 + 2 D uq s + iuq) = 0 . (127) 


Wird die Windanderung durch Nebendiagonalelemente charakterisiert, so 
existiert also keine 'Wegwurzel ' bzw. 'Hbhcnwurzel ' . 


Eine physikal i sche Erklarung dieser unterschiedl ichen Auswirkungen wird in 
der Folge noch angegeben. 
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Wlr werden 1m folgenden zunachst die Auswlrkungen jedes elnzelnen Gradien- 
ten (unter Nullsetzcn der jeweils anderen drei Gradlenten) auf das dynami- 
schc Bewcgungs verbal ten elncs ungesteuerten Flugzeugs untersuchen . Gegen- 
liber den in Abschnitt 4 verwendeten linearen Windscherungen gehen wir im 
vorl iegenden Fall davon aus, daB die Scherungen nicht auf einen bestimmten 
Bereich begrenzt sind, sondern von einem Anfangszeltpunkt t Q an beliebig 
lange wirken. Oabei werden sowohl Horizontal- als auch Vertikalwindscherun- 
gen mit konstanten Gradlenten betrachtet. 

Im Abschnitt 6.4 wird dann auf das In Abschnitt 2.4 entwickelte technische 
Model 1 eines Gewitterfal lwindes zuruckgegrlffen und ein ungesteuerter Flug 
durch ein Stromungsfel d analysiert, das durch eine Kombination aus den 
beiden konstanten Gradlenten Uy x und w Hz charakterisiert wird. 

Urn die entstehenden Bahnkurven untereinander vergleichen zu konnen, setzen 
wir den Beginn des Scherbereichs einheitlich auf den Bahnpunkt fest, an dem 
das Flugzeug auf einem vorgegebenen -3°-Gleitpfad die Flughohe H = 2.000 m 
passiert (Abstand zum Gleitpfadsender: X = -38.162 m). Der Referenzgl ei t- 
pfad 1st In alien Darstel 1 ungen als Bezugsflugbahn eingetragen. 

6.2.1 El nf l_uG_des_Gradi enten_u Wx . 

Als erstes wird die Anderung des Horlzontalwindes langs des Flugweges, 
3u W g / ax « Uy x , betrachtet; die ubrigen Gradlenten u Wz ,Wy x und Wy z seien 
Null. Der Horizontalwlnd hangt damit von dem Weg ab, den das Flugzeug 
zuriicklegt, so daB auf dlese Welse die In BILD 33b angedeutete Wegriickfuh- 
rung auf den Storelngang des Flugzeugs reallslert wird. Als zusatzlich ent- 
stehender Eigenwert 1st die aperlodlsche Wegwurzel zu erwarten. 

Als Beispiel fur ein meteorologisches Szenarium mit einem liber groGere 
Strecken (bzw. Zeiten) konstanten Gradienten u Wx konnen wir die in Ab- 
schnitt 2.4 behandelten StrbmungsvorgSnge In einem Gewitterfal lwind ange- 
ben, wo allerdings u Wx in Kombination mit einem Gradienten w Wz auftritt 
(die Auswirkungen dieser Gradlentenkombination werden spater analysiert). 
Fllegt ein Flugzeug ISngere Zeit in konstanter Hohe, wie z.B. bei Start im 
Fall IV des Anhangs A2, so kommt die bestehende Hohenabhangigkeit des Verti- 


kalwindes nicht zum Tragen (Az = 0), und eine Anderung des Windvektors ent- 
steht allein aufgrund des wegabhangigen Horlzontalwindes. 

In der analytischen Untersuchung wurde der Gradient u Wx im Bereich 
-0,1 < u Wx < +0,1 s" 1 

variiert. In der Natur durften Werte von 

-0,04 < u Wx < +0,04 s' 1 

als realistisch anzusehen sein (vgl. TABELLE 1 und die gemlttelten Maximal- 
werte absoluter Windscherungen in Gewitter-Boenfronten In BILD 25). 

In BILD 43 1st der Verlauf der Wurzelorte der Phygoide bei Variation der 
Gradientenwerte u Wx dargestellt, in BILD 44 die Lage der zugehorlgen Weg- 
wurzel n. In beiden Bildern sind sowohl die Ergebnisse der Naherungsbezie- 
hungen (80,81) als auch die Verlaufe unter Beriickslchtlgung der Momenten- 
gleichung (Einbezlehung der Anstel lwi nkel schwingung) wiedergegeben. 

Aus BILD 44 bzw. unter Verwendung der in Abschnitt 5.4 angegebenen VIETA- 
schen Wurzelsatze laBt sich ermitteln, daB der Verlauf der reellen Wurzel 
s 3 in Abhanglgkeit vom Parameter u Wx , zumindest Im obengenannten 
Hauptwertebereich, mit guter Naherung durch die einfache Bezi chung 

S 3 = u Wx (128) 

beschrieben werden kann. Danach erzeugen negative Horizontalwindgradienten 
u^ x (Gegenwi ndscherung entsprechend Abschnitt 4.3a) aperiodisch gedampfte 
Wegwurzeln, wahrend positive Gradienten (Ruckenwi ndscherung entsprechend 
Abschnitt 4.3b) aperiodisch angefachte, also instabile Wurzeln liefern. 

Zur Erklarung dieser Wegwurzeln sind in BILD 45 die Zeitverlaufe der Ge- 
schwindigkeiten ^ und V bei einem Flug durch einen Scherberelch mit dem 
zeitlich unbegrenzt wi rkenden Gradienten u Wx dargestellt. Die Ergebnisse 
stammen aus nichtl i nearen digi tal en Simul ati onsrechnungen. Wahrend die 
Bahngeschwindigkeit UK k , offensichtl ich einer e-Funktion gehorchend, stan- 
dig anwachst, stellt sich die aerodynamlsche Anstromgeschwindlgkeit V mit 
abklingender Phygoidbewegung wieder auf den urspriingl ichen Referenzzustand- 
ein. Berucksichtigen wir dieses Bewegungsverhal ten fur groBe Zeiten (lang. 
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BUD ^ Zeitliche Verlaufe der nichtlinear simulierten Bahngeschwi n- 
digkelt V K ( t ) und der FI uggeschwl ndi gkel t V ( t ) sowle der 
aperiodi schen Wegwurzel nach G1 .(132) (langzei tverhal ten). 


aeitverhalton) in der Gleichung fiir die Bahnbeschleunigung (Gl.(62)), indem 
wir setzen: 

V * 0 fiir t «• , 

und vernachl Sssigen den Ausdruck V y fl a w als klein gegeniiber den anderen 
Ausdriicken in G1 .(62), so erhalten wir als gesuchte Differentialgleichung 
fiir die aporiodische Weguurzel- 

“Kk = “Wg cos V fiir t * (130) 

Mit cos r'l und unter Verwendung von G1 . (75 > vereinfacht sich die Bewe- 
gungsgleichung fiir die der Phygoide iiberlagerten aperiodischen Bewegung zu: 

u Kk 


mit der Losung dieser einfachen Differentialgleichung: 

u w ‘t 

u Kk = u Kk,R ' e = V K (t) - (132) 

In BILD 45 ist dieser Verlauf fiir einen Gradienten u Wx > 0 gestrichelt ein- 
getragen. Es ist eine gute Ubereinstimmung zwischen dem Langzeitverhalten 
des analytischen Verlaufes nach G1 .(132) und dem nichtlinear berechneten 
Geschwindigkeitsverlauf festzustellen. Da der Geschwindigkeitsverlauf nach 
G1.1132) bereits eine Bahnbeschleunigung u^ fiir den Zeitpunkt t = 0 ein- 
schlleBt (vgl .G1 .(131)), das trage Flugzeug tatsachlich aber aus einer 
gleichfbrmigen Bewegung heraus beschleunigt wird, entsteht in der nfcht- 
linearen Zeitantwort ein Schleppfehler. Glelchzeitig ist 1m letztgenannten 
Zeitverlauf erwartungsgemaB der Schwingungscharakter der langsamen Bahn- 
schwingung zu finden, den die vereinfachte Gleichung (132) nicht wiederge- 
ben kann. 

Bei positiven u Wx -Gradienten wachst die Bahngeschwindigkelt liber alle Gren- 
zen, wenn der Gradient zeitlich unbegrenzt wirkt. Da in bezug auf diese 
ZustandsgroBe kein Beharrungszustand erreicht wird, ist das Bewegungsver- 
halten als instabil zu bezeichnen. 

Am Bei spiel eines Gradienten u Wx < 0 seien die analytischen Gleichungen 
entwickelt, die zur Beschreibung der Flugbahn fiir groOe Zeiten (t-*”, Lang- 
zeitverhalten) verwendet werden konnen. 

Fiir negative Uy x -Gradienten fiihrt die Wegwurzel dazu, daB die Bahngeschwin- 
digkeit immer welter abgebaut wird, bis sle schlieBlich als Grenzwert Null 
erreicht. Zu diesem (sehr theoreti schen ) Fall gehbrt dann die Windge- 
schwindigkeit u W g = -V cos Y a sowle entsprechend Gl.(74) der stationSre 
Bahnwinkel y„ = -90°. Da die Bewegung in Richtung auf den Gleichgewichts- 
zustand V^ = 0 erfolgt, 1st die Wegwurzel fiir negative Gradienten als 
stabil einzustufen. Untersuchen wir das in BUD 46 dargestellte Zeitverhal- 
ten von Bahngeschwindigkeit und Bahnwinkel, wobei wir uns auf den mittleren 
Verlauf konzentrieren und die aus der Phygoidbewegung stammenden schwin- 
gungsfbrmigen Verlaufe der ZustandsgroBen nicht welter diskutieren wollen, 
so kbnnen wir feststellen: 


u Kk u Wx 


0 


(131) 





V.V K 

! m /s) 


ro 

O 


BUD 46: Zeitverlaufe von Bahnwinkel, Bahngeschwindigkeit und FI uggeschwindigkei t 

in einer wegabhangigen Scheming des Horizontalwindes (u Wx ). 

Aus (Jbersichtlichkeitsgriinden ist nur ein Teil des V(t)-Verlaufes dargestellt. 
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- Der Bahngeschwi ndigkeitsverlauf laBt sich gut ml t Hi 1 fe der G1 .(132) 
beschreiben. Dor Grenzwert dieser Gleichung streht allordings fiirt.>„, 
gogen Null und charakterlslert damit genaugenommen die Bahngoschwlndlg- 
keitskomponente u Rg = X g , wiihrend der nichtlineare Verlauf von V K erken- 
nen laBt, daO sich die Bahngeschwindigkeit mit zunehmend steiler werden- 
der Bahn schlieBlich an der Wert des polaren Eigenoinkdns 

”R = V R sin Y aR = • V KR sin y R (w Wg = 0) (133) 

annahert. Auf diesen Wert war das Flugzeug vor Beginn der Scherung 
urspriinglich ausgetrlmnrt, so dad es flugphysikalisch anschaulich, wenn 
das Eigensinken auch im 1 angfristigen Bewegungsverl auf erhalten bleibt. 

- Der Bahnwinkel wird beim Einfliegen in den Scherbereich zunachst flacher 
und erreicht positive Werte, so daB das Flugzeug iiber den vorgegcbcnen 
Gleitpfad abweicht. Hit weiter andauernder u Hx -Scherung und abnehmendcr 
Bewegung in x g -Richtung ( BILD 47 ) wird die Bahn wieder steiler, und der 
Bahnwinkel nahert sich schlieBlich dcra bereits oben genannten Grenzwert 
von -90°. Aus G1 .(132) laBt sich naherungsweise durch Integration und 
Grenzwertblldung der nach Elntritt in die Scherung maximal In x g -Rich- 
tung zuriickzul egende Weg ermitteln: 

x g (t-») = " V KR I u Wx m,t v K»"°-X o = 0 - < 134 

Dieser Grenzwert 1st in BILD 47 elngetragen. 


Eine naherungsweise Beschreibung des Bahnwinkelverlaufs gewinnen wlr aus 
elner Betrachtung des Lelstungsgleichgewlchts fiir den vorllegenden Lande- 
anflug ( Anhang A6 ). Es erglbt sich 


" u Wx' t 

y ( t) * arc tan (tan y R e - V R u Wx / g) 


(135) 


Setzen wir diesen analytischen Verlauf sowie das Zeitverhalten der Bahnge- 
schwindigkeit nach 61. (132) in die Gin. (66,67) ein, so erhalten wir nach 
Integration den in BILD 47 gestrichelt eingetragenen mittleren Bahnverlauf. 
Es ist eine sehr gute Uberei nstimmung zwischen den Ergebnlssen der nlcht- 
linearen Simulation und den Naherungsrechnungen gegeben, selbst 1m Zeft- 
bereich kurz nach Einflug in die Scherung. Gehen wir davon aus, daB hcutige 
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X [km] 

BILD 47: Bahnverlauf elnes ungesteuerten Flugzeugs In einer 

wegabhangigen Scherung des Horizontalwindes (u Hx ). 


Flugregler die in den letzten Bildern zu erkennende Phygoidbewegung ohne 
weiteres unterdrticken kbnnen, so 1st zu erwarten, daO sich bei fehlender 
Scherwindkompensation auch im automatischen Flug ein entsprechender niittle- 
rer Bahnverlauf einstellt. 

Wie wir den Gln.(132) und (135) entnehmen konnen, hbngt die GroOe der 
Bahnabweichungen auBer von dem Gradienten u Wx nur noch von der Flugge- 
schwindigkelt V R und In geringem MaBe vom Referenzbahnwinkel y R ab: Je 
groOer die Fluggeschwindlgkeit gewShlt wird, umso groOere Bahnabweichungen 
sind zu erwarten. 

Die aperlodische Veranderung der Bahngeschwindigkeit laOt sich 1m Haupt- 
wertebereich von u Wx als langsamer Vorgang charakterisleren, der mit dem in 
8 1 LD 48 dargestellten Halbwert- bzw. Doppelwertzei ten ablauft. Es liegt 
nahe, die aperlodische Wurzel mit der statischen Stabilitat des Flugzeugs 
in Zusammenhang zu bringen, ahnlich den Ubcrlegungen in 1103 1 . Wie jedoch 


Tls] 



BUD 48: Halbwertzeiten und Doppelwertzeiten der 

aperiodischen Wegwurzel als Funktion ei- 
nes wegabhangigen Horizontalwindes (u Wx ). 

Die eingetragenen Flugeigenschaftsforderungen 
entsprechen den Kriterien f Ur Spiralstabi- 
litat nach [104] . 
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der Fahrtverl auf in BILD 45 bzw. BUD 46 zeigt, 1st die statische Geschwin- 
digkeitsstabilitSt weiterhin vorhanden, zumindest bei der aerodynamischen 
Anstromgeschwindigkeit, der fiir das Kraftegleichgewicht maBgeblichen GroGe. 
Andererseits hSngt das stationSre Gleichgewicht der Krafte nicht von der 
Bahngeschwindigkeit V K ab, so daO mit anwachsendem bzw. abnehmendem Hori- 
zontalwind ein unterschiedl iches dynamisches Verhalten von Fluggeschwindig- 
keit und Bahngeschwindigkeit moglich wird, wie es in den 8ILDERN 45 und 46 
zum Ausdruck kommt. 

Neben der Auswirkung auf die Wegwurzel hat der u Wx -Gradient auch EinfluB 
auf die Lage der Phygoidwurzel n. In BILD 43 ist ein hyperbel forraiger Ver- 
lauf der Wurzeln der langsamen Bahnschwingung in der GAUSSschen Zahlenebene 
zu erkennen, wobei im wesentl ichen die DSmpfung der Phygoide verandert 
wird. Dabei kann das System sogar entdampft werden, allerdings beim vorlie- 
genden Belspiel flugzeug erst bei den bereits recht ungewohnl ichen Gradien- 
tenwerten von u Wx < -0.03 s' 1 . Auf die Parameterabhangigkeit: dieses Zahlen- 
wertes wird 1m folgenden noch eingegangen. 

Wenden wir die NSherungsl osung G1 .(128) auf das charakteristische Polynom 
in der Schreibweise nach Gl.(126) an, so kbnnen wir fiir die Phygoidwurzel n 
den NSherungsansatz ermitteln: 

s* + s (u Hx - X y - Z y ) + (X V Z Y - Z v X y ) ♦ u Hx (u Wx ♦ X V - Z y ) = 0 . (136) 
Daraus erhalten wir fiir die vom WindeinfluO veranderte Phygoide: 

die Abkl ingkonstante «p h = 6 R + 0.5 u Wx , (137) 
die Kreisfrequenz der 

ungedSmpften Schwingung woph ■ “op + uy x (u Hx + X 7 - Z y ) (138) 

mit der Abklingkonstanten 5 R und der Kreisfrequenz w 0R der zugehbrigen unge- 
dampften Schwingung ohne WindeinfluO. 

Die Abklingkonstante 6 ph (Realtell der Phygoidwurzel) ist linear von u Mx 
abhangig, wobei der Gradientenanteil in Gl.(137) den Anteil s R der urspriing- 
lichen Phygoiddbmpfung iibertreffen kann. Als Grenzwert fiir das Erreichen 


d er absoluten Stabilitatsgrenze (6 Ph * 0) ermitteln wir aus G1. (137) den 
Gradienten: 


u Wx,grenz 


X v ♦ Z Y = 2 «r < 4 Ph = 01 • 


(139) 


Der G1 . (122) entnehmen wir, daQ das Derivativ X v im wesentlichen vom aero- 
dynamischen Referenzzustand bestimmt wird (~V,C A ,C W ), wahrend das Derivativ 
Z (Anhang A5) dem Bahnwinkel und der Bahngeschwindigkeit proportional ist. 
Durch eine hohere Fluggeschwindigkeit V bzw. einen groBeren Widerstandsbci- 
wert C w laBt sich der Gradientenwert u Wx , fiir den die Phygoide entdampft 
wird, zu hoheren Absolutwerten verschieben. Fiir das Beispielflugzeug 
ergibt sich ein Wert von u WXigrenz = -0.04 s' 1 . Dieser Naherungswert 
Hefert ein brauchbares MaB fur die Abschatzung der Gradienteneinflusse. 


Der hyperbel ahnliche Verlauf der Wurzelorte der Phygoide laBt sich mit 
Hilfe der Gleichung fiir die Kreisfrequenz der ungedampften Schwingung 
erklaren. Ersetzen wir unter Benutzung von G1 . ( 137 ) den Windgradienten u Wx 
in G1.I13B) und dividieren durch wog. so erhalten wir nach Umordnen die 
Gleichung einer Hyperbel: 

““Ph 4(6 ph - * R ) ? + 2 («Ph ' V (X V ' V . j _ ,i4 0) 
“o7" “°R 


lm oben angegebenen Hauptwertebereich ist der EinfluB des Windgradienten 
u Wx gegeniiber dem Anteil der urspriingl ichen Phygoidfrequenz ohne Wind von 
untergeordneter Bedeutung. 


Zur Beurteilung der Flugeigenschaften, die aus dem veranderten dynamischen 
Bewegungsverhal ten des Flugzeugs erwachsen, ziehen wir, wie in Abschnitt 
4.3 bereits angedeutet wurde, die Spezifikation 1 104 J heran. Fur Flugzruge 
der GrbBenklasse III (Schwere Transportflugzeuge/Frachtflugzeuge u.a.) 
gel ten im Hinblick auf die Langsstabilitat die folgenden Bedingungen: 

Flugzeuge mit dynamisch instabiler Phygoide (Realteil 6 ph > 0) werden in 
gewissen Grenzen als fliegbar bezeichnet, wobei allerdings Pilotenkommentare 
wie "Dar. Flunr.eua vcvlanrjt st Hndige Auflnerknamkeit " , "...ist achunovvg r.u 

tvimnan" gegeben werden. Die MIL-Flugeigenschaftsforderungen spezifizicren 
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fiir bemannte Flugzeuge die Flugeigenschaftsstufen: 

(a) LEVEL 1 (uneingeschrankte FI ugeigenschaften zur vol 1 standigen Erfiil- 

lung der Flugmission): 

Dbmpfungsgrad D = — — < -0.04 s 1 ; (141) 

” ' WO 

(b) LEVEL 2 (angemessene Flugeigenschaften zur Erfiillung der Flugaufgabe, 

jedoch erhohte Pilotenbelastung Oder schlechtere Aufgabener- 
fiillung Oder beides): 

DSmpfungsgrad D < 0 ; (142) 

(c) LEVEL 3 (ausrefchende Flugeigenschaften zur sicheren Beherrschung des 

Flugzeugs, jedoch auBergewohnliche Pilotenbelastung Oder 
nlcht ausrelchende Erfiillung der Flugaufgabe): 

Doppelwertzelt der In 2 

T, = > 55 s . (143) 

Phygoldamplltuden: * 5 ph 

Dlese In BILO 48 elngezelchneten Mlndestanforderungen wurden aus Flugver- 
suchen mlt einem Flugzeug vom Typ T-33 mit varlabler Stabllitat ermittelt 
und werden In 1105] als konservatlve Grenzen bezelchnet, so daB sie auch 
auf Flugzeuge anderen GroBenkl assen und, wte In der vorliegenden Untersu- 
chung, auf Verkehrsflugzeuge Ubertragen werden konnen. BILO 48 ist zu ent- 
nehmen, daO wegabhSnglge Riickenwl ndscherungen zwar zu Flugeigenschaften 
fiihren kbnnen, die elne erhbhte Belastung des Plloten mi t sich brlngen, daB 
sie jedoch kelne unliberwlndbare Behlnderung des Flugbetrlebs darstellen. 
Allerdlngs erfordern Gradienten des Horlzontalwlndes von u Wx < -0.03 s die 
voile Au fmerksamkei t des Plloten und soil ten nur in Ausnahmesl tuationen 
durchflogen werden. 

Hinsichtlich der statlschen Geschwindigkeitsstabilitat findet sich in (104) 
fiir die Fluggeschwindigkeit V die Forderung: 

"Oie Fluggeschwindigkeit soli keine Tendenz zu aperiodischer Oi vergenz 
aufweisen, wenn das Flugzeug mit festgehal tenen Oder mit freien Steuer- 
organen durch elne Stbrung aus dem ausgetrimmten Zustand gebracht wird." 
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Setzen wir voraus, daB das Flugzeug vor dem Einflug in den Scherbereich 
diese Bedingung erfiillte, so ist auch belm Auftreten positiver u Wx -Gradien- 
ten weiterhin die statische Stabilitat der Fluggeschwindigkeit vorhanden, 
wahrend gleichzeitig die Bahngeschwl ndi gkei t aperlodisch diverglert. Diese 
iinderung einer FI ugzustandsgroBe, die aufgrund einer WindSnderung entsteht, 
wurde in [104] nlcht untersucht, so daB keine diesbeziigl ichen Flugeigen- 
schaftsforderungen existieren. Der Pilot kann die zunehmenden Bahngeschwin- 
digkeitsabweichungen im iibrigen nur feststellen, wenn er entweder iiber eln 
Instrument verfiigt, das die Dbergrundgeschwi ndi gkei t direkt anzeigt, Oder 
wenn er auf vorgegebenem und korrekt eingehal tenem Gleitpfad die Sinkge- 
schwindigkeit beobachtet, die ein MaB fiir die Bahngeschwl ndi gkei t ist. Da 
zu beachten ist, daB bestimmte, konstruktiv bedingte Maximalwerte der Sink- 
geschwindigkeit nicht iiberschri tten werden diirfen, ist das Auftreten einer 
aperiodischen Divergenz der Bahngeschwl' ndi gkei t nicht risikolos (vgl. Ab- 
schnitt 6.4). 

Divergente, "schleichende" ZustandsgroBenverl aufe werden besonders dann zu 
einer Gefahr fur die FI ugsicherhei t, wenn die Aufmerksamkeit des Piloten 
durch andere Anforderungen und Aufgaben stark beansprucht wird (z.B. 
Schl echtwetteranf 1 ug bei starker Turbulenz, Ubergang vom Instrumenten- zum 
Sichtflug bei tiefhangenden Wolken/Miederschl ag/Nebel im letzten Toil des 
Landeanflugs usw.). In |104] finden wir fur die FI ugzeug-Langsbewegung 
kein angemessenes Kriterium, daB auf das vorliegende divergente Verhalten 
der Bahngeschwi ndi gkei t anwendbar ist. Fiir di e Spiralbeuagung , ein aperlo- 
disches Bewegungsverhal ten der Flugzeug-Seitenbewegung, bestehen hingegen 
Forderungen, die unter groBem Vorbehalt mogl icherwelse auch auf unser Pro- 
blem ubertragen werden kbnnen (letztlich bedarf es hier weiterer Untersu- 
chungen, z.B. in FI ugbewegungssimul atoren unter Einbeziehung von Piloten). 

Die Forderungen, die fiir die Spiral stahi 1 i tat erhoben werden, dienen dem 
Ziel, zu gewahrl eisten, daB das Flugzeug nicht zu schnel 1 einen Quernei- 
gungswinkel aufbaut, wenn der Pilot abgelenkt ist. In manchen Situationen, 
speziell im FI ughafen-Hahbereich, kann der Pilot der Fuhrung des Flugzeugs 
nicht seine voile Achtsamkeit widmen, weil er z.B. Karten lesen, Naviga- 
tionsprobl erne losen, Funkverkehr ausfiihren Oder vielfaltige andere Aufgaben 
erfiillen muB. Das wird ihm jedoch nahezu unmoglich gemacht, wenn die Quer- 
neigung des Flugzeugs jedesmal zu divergieren beginnt, sobald er seine Auf- 
merksamkeit abwendet. 



Gehen wir davon aus, daB fm Landeanflug beziiglich der Sinkgeschwindigkei t, 
die wio obcn gesagt der Bahngeschwi ndi gkei t proportional ist, eine ver- 
gleichbare Situation fiir don Piloten besteht, so erhaltcn wir aus 1 104 ) fur 
die zulassigen Doppelwertzei ten der aperiodischen Bewegung die Minimalwerte: 



LEVEL 1 

LEVEL 2 

LEVEL 3 

Mi ttelschwere und 
schwere Flugzeuge 
(Klasse II & III) 

20 s 

12 s 

4 s 


TABELLE 2: Flugeigenschaftsforderungen fiir aperiodiscbe Eigenwerte. 


Diese Anforderungen sind in BILD 48 elngetragen. Auf eine weltergehende 
Bewertung der Gefahrdung, die aus einem Unterschreiten der in TA8ELLE 2 an- 
gegebenen Werte entstehen konnte, sei hier wegen der obengenannten Bedenken 
verzichtet. Anzumerken ist jedoch, daB die heutigen Verkehrsflugzeuge in 
zunehmendem MaGe iiber Warnanzeigen verfiigen, die ein (Jberschreften der 
zulassigen Sinkgeschwindigkelt akustisch slgnalisleren und dadurch den 
Piloten von Uberwachungsaufgaben entlasten. 


6.2.2 EinfluB des_Gradienten_u Wz . 

Der Gradient u Wz beschreibt die Anderung des Horizontalwindes mit der llohe, 
3u w / 3z. Er fiihrt nur dann zu einer veranderl icben u W g-Komponente, wenn 
das Flugzeug mit einem Bah nw ink el -y ^ 0 fliegt. In der Natur ist dieser 
Gradient zu beobachten, wenn vertlkal geschichtete Luftschichten mit unter- 
schiedlichen Geschwi ndi gkei ten vorhanden sind, wie z.B. bei Inversionen und 
Gewi tterausf 1 iissen (vgl. Abschnitt 2.3.3 und 2.3.5). 

Oer hohenabbangige Gradient des Horizontalwindes wird 1m Bereich 

-1.0 < u Wz < +1.0 s' 1 

variiert. Bisherige Hessungen lassen darauf schlieBen, daB in der Natur mit 
Windscherungen der GroBenordnung 

-0.5 < u Wz < +0.5 s' 1 

gerechnet werden muB. Es sei angemerkt, daB aus Wi ndmessungen an Bord von 
Flugzeugen in der Regel nicht unterschieden werden kann, ob es sich bei 
einer zeitl icben Anderung z.B. des Horizontalwindes urn cine hohen- Oder 
wegabbangige Scherung handelt, wenn das Flugzeug mit einem Bahnwinkel y + 0 
fliegt. Nach Gl. (70) laBt sich ermltteln, wenn man jewel Is nur einen Gra- 
dienten zul aBt: 


u Wx 


“Wg / ( u Kk cos Y) fUr u Wz s 0 


(144) 


bzw. 

u Wz = “Wg t < u Kk sin Y > fUr u Wx 5 0 
Hieraus ergibt sich die matbematische Gleichwertigkeit 

u Wz = u Wx cot r, 


(145) 


(146) 


die quantitativ zu denselben zeitlicben Windanderungen fubrt. In ihrer 
Wirkung auf den dynamischen Flugbahnverlauf unterschei den sich jedoch die 
weg- und hohenabhangigen Gradienten deutlich. 
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BIL0J9: Verlauf der Wurzelorte der Phygoide in Abhangigkeit vom 

Gradienten u yz einer hohenabhangigen Scherung des Horizon- 
talwindes . 

Eine Erlauterung der ei ngetragenen Flugeigenschafts-LEVEL 
ist auf S.136 zu finden. 
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BUD 41 gibt die Wurzelorte der Phygoide als Funktion des Parameters u Wz 
wieder. Es wird in erster Linie die Frequenz der langsamen Bahnschwingung 
beeinfluGt. Gegenwindscherungen (u Wz <0) vergroBern die Frequenz und kbnnen 
hei Werten kleiner -0.4 s' 1 zu einer dynamisch instabilen Phygoide fiihren. 
Bei Riickenwindscherungen (uy z > 0) verkleinert sich die Frequenz der Phygoide 
bis zum aperiodischen Fall. Die urspriinglich vorhandene Bahnschwingungslo- 
sung zerfallt in zwei reel 1 e Pole: in einen stark gedampften Pol und eine 
Wurzel, die mit zunehmender Entdampfung aperiodisch instabil werden kann. 


Fur das charakteri sti sche Polynom erhalten wir unter Vernachl asslgung der 
Anstel lwinkel schwingung den Ausdruck: 

S ! + S (X y - Z y ) + (X v Z y - Z„X y ) - u Wz (Z V V R + X v y r ) = 0 . (136) 


Die Wurzeln dieser Naherungsbeziehung sind im BILD 49 angegeben. Wir stel- 
len fest, daB der Realteil der Phygoidwurzeln ( ~ Abkl ingkonstante 6 Ph' un- 
beeinfluBt von einem Gradienten u Wz bleibt, daB jedoch die Frequenz der 
langsamen Bahnschwingung stark verandert wird. Aus G1 . (147) gewinnen wir: 


die Lbsungen 



die Abkl ingkonstante s ph = S R = 0.5 (X y + Z^ ) , (149) 

die Kreisfrequenz ' 

der ungedampften 

2 2 

Schwingung a> 0 p h = u 0 r * u Wz < Z V V R + X V Y R^ 1 * 150 ' 

Zur Verei nfachung kbnnen wir folgende Annahmcn trefFen 197): 


2 

“OR = 

*9 / \, 

(151) 

Z V ‘ 

2 g / v R , 

(152) 


Vr • 0 • 


(153) 
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G 1 .( 148) llefert konjuglert komplexe Losungen, solange der Radikand kleiner 
als Null 1st. Als Grenzwert fiir das Auftreten aperiodischer Losungen erhal- 
ten wir: 


4 4 r - (X v + Z y )* 
4 (Z y V R + X y Y R ) 


(154) 


Wz,ap. 

Unter Verwendung der Gin. (151-153) laOt sich G1 . (148) auch schreiben als: 




(155) 


Als Grenzwert fur das Auftreten elner aperlodisch entdSmpften Wurzel (si*0) 
laBt sich ermitteln: 


u Wz,grenz 


9 / V R 


(156) 


Fiir das verwendete Belspielflugzeug ergeben sich aus den Gin. (154,156) fiir 
den Landeanflug die Zahlenwerte: 


u Wz,ap. 


u Wz,grenz 


° 0.135 s' 1 , 


= 0.136 s* 1 . 


Die Eigenwerte der Flugzeug-LSngsbewegung sind Im Bereich positiver u Wz - 
Werte offensichtlich sehr parameterempfindlich. Mi t Hilfe der Naherungsbe- 
ziehungen lassen sich die kritischen Parameterwerte jedoch mit sehr guter 
Genauigkeit best! mrnen. Einzige EinfluOgroBe ist die Fiuggeschwindigkei t V R . 


Der kritische Gradient fiir das Auftreten elner aperiodisch entdampften Lo- 
sung ( G 1 .(156)) 1st umgekehrt proportional zur Referenz-Fluggeschwindigkelt 
( BUD 50 ). Wegen der geringeren Fahrt 1m Landeanflug korinen Leichtflugzeuge 
im Verglelch zu Verkehrsflugzeugen nahezu doppelt so starke Horizontalwind- 
scherungen ertragen, ohne daB eln Eigenwert instabil wird. Aus diesem Zu- 
sammenhang HeOc sich auf den ersten Blick eine MaBnahme ablelten, die bei 
einer erwarteten hbhenabhangigen Scherung des Horizontalwindes die Flugsi- 
cherhelt verbessert: eln Herabsetzen der Anfluggeschwindigkeit. Dieser Uber- 
legung stehen jedoch andere Sicherhei tskriterien im Landeanflug entgegen. 



B1LD 50: Grenzwert des Gradienten uy z als Funktlon der FI uggeschwin- 

digkeit V. 

Gradienten groBer als u U7 0 rpnz fubren zu einem aperlodisch 
instabilen Verhalten. ,y 


Da die Darstellung der aperiodischen Eigenwerte in der GAUSSschen Zahlen- 
ebene wenlg anschaulich 1st, wird die In B1LD 51 gezeipte Form gewahlt, die 
die beiden reellen Wurzeln als Funktlon des Windgradienten u Wz wiedergibt 
(Ergebnisse der Naherungsbeziehung (148) sowie der Stabi 1 i tatsberechnung 
unter Einbeziehung der Momentengl eichung (bezeichnet mit "vol 1 st.Losung")). 
Die in den G1 n.( 148,155) angegebene Proportional itat der Eigenwerte zu u Wz 
ist im Funktlonsverl auf deutlich zu erkennen. Die Halbwert- bzw. Doppel- 
wertzeiten der aperiodischen Eigenwerte. lassen sich B1LD 52 entnehmen.eben- 
so die Schwi ngungszei ten der Phygoi dbewegung fiir Gradienten u w 2 < Uy z aR 
und die Zeiten fiir die Verdoppel ung der Phygoi damp 1 i tude beim Auftreten 
aufkl ingender Bahnschwi ngungen (u Wz < -0.45 s” 1 ). Da die Haherungsbeziehun- 
gen (148,149) keine Abhangigkeit der Abk 1 ingkonstanten von u Wz 11efern,la0t 
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BUD 51: Verlauf der aperlodlschen Elgenwerte fiir u Mz > u Wz,ap. 


slch der zugehorlge Gradient filr den (Jbergang zu konjuglert komplexen 
Phygoldwurzel n mlt posltlvem Realtell nur unter Verwendung des vollstandl- 
gen 1 Inearlsierten Differential gl elchungssystems ermitteln (slehe oben). 

A1 s Verglelch zu den Schwl ngungszel ten der Phygolde, die mlt Hllfe der 
1 1 nearlslerten Bewegungsgl etchungen bestlmmt wurden, slnd In BUD 52 ergan- 
zend die aus nlchtllnearen Slmul atlonsrechnungen stammenden Schwlngungs- 
dauern angegeben. Es zelgt slch, daG die 1 1 nearl si ert en Betrachtungen 
hervorragend die charakterlstlschen Werte des nichtl Inearen Systems wieder- 
geben, wobel relative Fehler von 2-3 * zu verzelchnen slnd. 
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BILD 52 : Zusammenstel 1 ung der charakteristischen Zeiten der Eigen- 

werte unter dem EinfluB eines u^-Gradienten. 

Referenzzustand : Vp = 70 m/s, = -3°. 
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Im Bereich negativer u Wz -Gradienten (Gegenwi ndscherung entsprechend Ab- 
schnitt 4.3a) 1st die Schwf ngungsdauer T ph der Phygofde klefner als im 
Fall ohne WlndelnfluG, wahrend sle mlt anwachsenden positiven Gradienten 
des Werteberelchs 0 < Uy z <u Wzap (ROckenwindscherung entsprechend Ab~ 
schnitt 4.3b) sehr schnell gegen groGe Werte strebt und vom Piloten dann 
nlcht mehr als Schwingung, sondern in zunehmendem MaGe als nicht ausge- 
tnmntor Zustand wahrgenommen wird. 1st der Gradient u Wz der Riickenwind- 
scherung groGer als der Gradient u Wzapi , so weisen die beiden aperiodi- 
schen Wurzeln Werte f Ur Halbwert- bzw. Doppelwertzeiten auf, die nahezu 
dieselbe GrbDenordnung haben und mit anwachsendem u Wz sehr kleine Zeiten 
ergeben. 

Wegen seiner groGen DSmpfung 1st dabei der aperlodisch stabile Eigenwert 
filr den gesamten Bewegungsabl auf unerhebllch, da er Innerhalb kurzer Zeit 
stationSre ZustSnde liefert. 

DetngegenUber wirkt sich die aperlodisch entdampfte Wurzel unangenehra auf 
die FI ugeigenschaften des Flugzeugs aus. Verwenden wir f Ur die Beurteilung 
der FI ugeigenschaften wlederum wle im Abschnitt 6.2.1 die zulassigen Mini- 
ma 1 werte fur die Doppelwertzeiten einer aperlodisch instabilen Spiralbewe- 
gung t 104 )(TABELLE 2) und iibertragen sle auf unser Probl em, so erhal ten 
wir folgende Grenzwerte: 



LEVEL 1 

— — 

LEVEL 2 

LEVEL 3 

Doppelwertzeiten 

20 s 

12 s 

4 s 

Gradient u Wz 

0.149 s' 1 

0.163 s‘ l 

0.303 s' 1 


TABELLE 3 Grenzwerte f Ur Riickenwindscherungen zur Erfiillung der 
Flugeigenschaftsforderungen entsprechend [104). 


Der Gradient u Wz fiihrt demnach im zu erwartenden llauptwerteberei ch, der 
eingangs bis zu Werten von u Wz = +0.5 s' 1 angegeben war, zu di vergierenden 
Bewegungen, die vom Piloten nur im auGersten Notfal 1 und mit auGergewohn- 
lichem Aufwand zu beherrschen sind. Zwar sind nach den Ausfuhrungen in 
[105] aperioriisch divergente Bewegungen mit Doppelwertzeiten von 2-4 s vom 
Piloten zu kontrol lieren. Dies setzt allerdings voraus, daO der Pilot sich 
ausschlieBlich auf die Kontrolle des Flugzustandes konzentriert. 

Im Landeanflug 1st jedoch die Pi 1 otenbel astung aufgrund der zahlreichen 
erforderlichen Aktivitaten von vornherein hoch. Zitat aus [105]: 

"Es ist daher vollkommen zu verstehen, daG Piloten ein Flugzeug 
mit einer starken (Spiral-) Divergenz als vortrefflich flieg- 
bar, jedoch vollig unannehmbar bezelchnen." 

Zur Beurteilung der FI ugeigenschaften beim Auftreten negatlver u Wz -Gradien- 
ten sind in B1LD 52 die Krlterien entsprechend [104] eingetragen, vgl . Ab- 
schnitt 6.2.1. Es ergeben sich die Grenzwerte: 



LEVEL 1 

LEVEL 2 

LEVEL 3 

Gradient u Wz 

-0.1 s" 1 

-0.45 s -1 

-1.2 S' 1 


TABELLE 4 Grenzwerte fur Gegenwlndscherungen zur Erfiillung der 
Flugeigenschaftsforderungen entsprechend [104], 

Gegenwindscherungen sind nach diesen Kriterlen selbst bei groGen negativen 
Werten von u^ z ertraglich. Zudem fiihrt eine Gegenwindscherung zu einer Ver- 
groBerung der Anstromgeschwindigkelt und in der Folge zu einem OberschieBen 
des urspriinglichen Gleitpfades. Bei zu groGen Abweichungen von der vorgese- 
henen Flugbahn laBt sich ohne weiteres ein Durchstartmanover durchfiihren. 

1 
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Aus digitalen Simulationsrechnungen unter Verwendung der nichtlinearen 
Differentialgleichungen der Flugzeug-tSngsbewegung lassen sich die Zeitver- 
laufe z.B. fur die Geschwindigkeiten und Winkel bestimmen. Fur zeitlich 
unbegrenzt wirkonde, hbhcnabhanglge Gegenwi ndscherungen lu Wz <0) laBt sich 
im Bereich dynamlsch stabiler Phygoidschwingungen die Aussage gewinnen, daB 
sich der durch V und y, charakterisierte aerodynamische Referenzzustand, 

u 

iiber ldngere ZeitrSume betrachtet, nach anfangllcher Storung nahezu richtig 
wieder einstellt: 


V, y g 0 const. = V, y a 

bzw. V, y a -v 0 fiir t -*■ » (Langzeitverhalten). (157) 

Beriicksichtigen wir diesen Zusammenhang in Gl.(62), so erhalten wir die 
Nbherungsbeziehung fiir das Langzeit-Bewegungsverhalten: 

“Kk (t) ° “Wg cos Y * u Wz ^g • (158) 

Ersetzen wir in dleser Gleichung die Hohen3nderung Z g nicht entsprechend 
61.(67), sondern mit Hilfe der ebenfalls giiltigen Beziehung (vgl.BILO 29): 

Zg “ -u Kk sin y » -V sin y a - w Wg , (159) 

so ergibt sich mit wy g =0 aus Gl.(158) die wahrend der Bewegung wirkende, 
nahezu konstante Bahnbeschleunlgung 

i Kk (t) ° -u Wz V sin y a ° const. (160) 

Damit ISOt sjch die Bewegung mit gut er Genauigkeit als gleichmaBIg 
beschleunlgter Vorgang beschreiben mit dem Bahngeschwlndigkeitsverlauf 

u K k<t) = u Kk ,R - u Wz 7 sin ^a 4 = V K (t) • (161) 

Fiir den zeitlichen Verlauf des Bahnwlnkels laBt sich aus G1 . ( 159) unter 
Verwendung von G1.(161) ermitteln: 


r(t) 


u Kk ,R / v s1n v a ' u Wz 1 


Die Bahngeschwi ndigkei t nimmt entsprechend Gl.(161) linear mit der Zeit ab 
und erreicht bei 

*N = u Kk ,R ! < u Wz V sin V (163) 

theoretisch den Wert Null. Da jedoch zu diescm Zeitpunkt der Bahnwinkel 
nach G1 . (162 ) eine Unendlichkeltsstelle hat, darf die Naherungsbeziehung 
(160) in diesem Bereich nicht mehr angewendet werden. Die digitale nichtli- 
neare Simulationsrechnung zeigt, daB das Flugzeug zum Zeitpunkt t H ein 
Bahngeschwi ndigkeitsminimum u Kk (t N ) t 0 erreicht , wobel der Bahnwinkel y 
seinen Wert urn fast 180° andert, so daB das Flugzeug anschlieOend mit wie- 
der zunehmender Bahngeschwi ndigkei t weiterhln abwarts, aber rlickwarts 
fliegt ( BILO 53 ). Das Minimum der Bahngeschwindigkeit entsprlcht erwartungs- 
gemaB dem Eigenslnken, daB sich nach G1.I159) fur w Wg - 0 berechnen laBt. 



B1LD 53: Zeitlicher Verlauf von Bahnwinkel und Bahngeschwindigkeit in 
einer hohenabhangigen Horizontalwi ndscherung (Gegenwindscherung). 

Zum Vergleich ist neben dem nlchtlinear simulierten Verlauf y(t) 
auch der linearisierte Bahnwinkelverlauf nach G1 . ( 162) eingetragen. 


(162) 
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Setzen wir die Niiherungen der G1 n.(161,162> in die Beziehungen nach 61.(66) 
und (67) ein, so erhalton wir einen Ausdruck fiir die Bahn des Flugzeugs in 
der x-z-Ebene, indem wir iiber der 2eit integrieren und die unabhangige 
Variable t eliminieren. Es ergibt sich der in BILD 54 eingetragene parabel- 
forinige Verlauf der Bahnkurve, der deutlich den oben beschriebenen Umkehr- 
punkt aufweist. Zum Vergleich ist in BUD 54 die nichtlinear simulierte 
Flugbahn rait eingetragen. Oie Bahnkurve gehorcht einer Gleichung der Form: 


X { H ) 


Xq + 


u Kk.R 
V sin y 

a 


u Vlz_ 
V sin Y fl 


2 

h , 


(164) 


wobei h = H(t) - H 0 bedeutet, und H 0 und X 0 die Anfangskoordinaten des 
Flugzeugs beim Beginn der Scherung (t = 0) darstellen. 



BILD 54: Verlauf der Flugbahn eines ungesteuerten Flugzeugs nach Einsetzen 

einer fortlaufend wirkenden hohenabhangigen Scherung des Horizon- 
talwindes. 


Obwohl in der Natur hohenabhangi ge Scherungen des Hori zonta 1 wi ndes nit 
konstanten Gradienten nicht lib e r derart groBe Hohenbereiche wirken, wi e 
sie von Flugzeugen z. B. in einem typischen Landcanflug innerhalb der 
nach G1 .(163) zu berechnenden Zeiten durchflogen werden (GroBenordnung: 
t N 5 200 s ■* AH * 700 m), haben die obigen Ausfiihrungen doch mehr als akade- 
mische Aussagekraft. 

Zum einen zeigen sie, daB beim Auftreten von u Wz -Gradi enten nicht wie im 
Fall der wogabhangigen Horizontalwindscherung cine aperiodische Wegwurzel 
entsteht, die der Phygoidbewegung iiberlagert ist. Vielmehr folgt die Bahn- 
geschwindigkei t bereits nach kurzer Elnschwlngzei t direkt proportional der 
Anderung der Wi ndgeschwi ndi gkei t unter gl eichzei tigem Auftreten der Phy- 
goidschwingung, wobei die Frequenz der langsamen Bahnschwingung vom Para- 
meter u Wz abhangig ist. 

Zum anderen gel ten gerade wegen des kurzfri stig erreichten, gl elchmaBI g 
beschleunigten Zustandes die Gin. (158-164) auch fiir Betrachtungen, die 
Zeitraume t « t N umfassen. 

Da der aerodynamische Zustand nahezu konstant bleibt, ist auch die stati- 
sche Geschwi ndi gkei tsstabi 1 i tat, die hauptsachl ich vom Derivativ X v 
(Gl .(126) ) bestlmmt wird, fast unverandert vorhanden. 

Wegen der Instabilitat der Bewegung sind diese Beziehungen jedoch nicht auf 
die Vorgange bei Windgradlenten u Hz > u Wz>grenz zu ubertragen. Wie BILD 55 
zeigt, bleibt bei einer Riickenwindscherung die Bahngeschwi ndi gkei t V K fiir 
etwa 3-5 Sekunden fast konstant. Die Wi ndanderung wirkt sich dementspre- 
chend ohne Verzug auf den Verlauf der Fluggeschwindigkelt V aus, wobei sich 
fUr das kurzfrlstlge Antwortverhal ten mit Gl. (51) naherungsweise setzen 
laBt: 

(51): V^t) « 0 - V(t) • -Vy(t) . 

Wie bereits im Abschnitt 4.3b beschrieben wurde, fiihrt ein Gradient u Wz > 0 
im Landcanflug ( y < 0) zu einer Abnahme der Anstromgeschwindigkei t. Infol- 
gedessen nehmen der Auftrieb und in geringem MaBe auch der Widerstand ab, 
und der Bahnwinkely wird steiler. Bel statisch stabilen Flugzeugen bewirkt 
die Anstellwinkelstabilitat gleichzeitig eine VergroBerung des Anstellwin- 
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B1LD 55 : Zeitlicher Verlauf des Bahnwinkels, der Bahngeschwindigkeit, 

der Fluggeschwindigkeit und der Windgeschwindigkeit bei 
einer hijhenabhangigen Horizontalwindscherung (Riickenwind- 
scherung) . 
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kels. Da die f 1 ugzeugbezogene Windanderung nach Gl.(75) dero Bahnwinkel pro- 
portional 1st, verstarkt sich der Mi ndscheref fekt auf das Flugzeug 1m 
Verlauf der Bcwegung immer mehr. 

Dies kann einerseits ein Absinken der Fluggeschwindigkeit unter die Stro- 
mungsabri Bgeschwi ndigkel t zur Folge haben, wenn die Windscherung eine 
GroBenordnung von 30 % V $ta11 und mehr erreicht. Dabei durchlauft die 
Funktion des Auftriebsbeiwertes C A in Abhangigkcit vom Anstellwinkel n ein 
Maximum (C A max ) und nimmt bei weiterer VergroBerung des Anstel lwinkel s 
wieder ab. Es ist nicht zu erwarten, daB diese nichtlinearen Verlaufe in 
geschl ossener analyti scher Form fur groBere Zeitraume darstellbar sind . In 
der verwendeten nichtlinearen digitalen Simulation sind diese Effekte nicht 
enthal ten. 

Andererseits wird infolge der steiler werdenden Bahn und der Verbnderung 
des aerodynamischen Kraftehaushal tes auch die Bahngeschwindigkeit verSn- 
dert, so daB sich ein instationarer Vorgang entsprechend dem Beispiel c 1m 
Abschnitt 3.2 einstellt, der charakterisiert wird durch die Beziehung: 

Vj,(t) = V(t) + v„(t) mit Vxft), v(t), V„(t) k 0 . 

Trotz des instabilen dynamischen Verhaltens der Flugzustandsparameter kann, 
zumindest fur die f 1 ugbetriebl ich wichtigen Zeitraume von etwa 15-20 Sekun- 
den nach Einsetzen der Riickenwindscherung, eine naherungsweise Beschreibung 
des Bahnverl aufes angegeben werden, wenn man die folgenden Uberlegungen zu- 
grundelegt: 

Entsprechend BILD 55 kann fur die zeitliche Anderung der Fluggeschwindig- 
keit V fiir ca. 15-20 Sekunden mit guter Naherung gesetzt werden: 

V = const. - -u WR = u Wz u Kk,R Sln VR = u Wz V R s1n fa.R • (165) 

Oamit erhalten wir fiir den zeitllchen Verlauf der Fluggeschwindigkeit: 

V ( t ) = V R (1 + u Wz sin y a>R t) . (166) 

Eine Beschreibung der Zeitverlaufe der FI ugzustandsgroBen u Kk (t) und y (t) 
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gellngt uns, indera wir uns die oben gewonnenen Erkenntnisse zunutze machen, 
daO die E i genhewegung dcs Flugzeugs durch zwei aperiodische Eigenwerte 
charakterisiert wird. Wir lassen den stabilen Eigenwcrt s z < 0 auUer acht 
und setzen mit dem vcrbleibenden Wert si >0 fur den Bahnverlauf die Bezie- 
hung an: 


yU) - 7 R e S,t . (167! 

Bbrijcksichtigen wir weiterhin, daB, wie schon 1m Abschnitt 6.2.1 beim 
Gradienten u Wx beobachtet, in der nlchtlinearen Antwort gegenuber dem durch 
Gl . (167) beschriebenen Verhalten ein zusatzlicher Schleppfehler auftritt, 
den wir durch die Totzeit T t charakterisieren kbnnen, so erhalten wir fur 
den zeitlichen Verlauf des Bahnwinkels in guter Naherung: 

Y ( t ) - Y R e S ' <tT t ) . (168) 

Fur die zeitliche Snderung des Windes gilt nach Gl . (75) mit u Wx = 0 exakt: 

Uy(t) ° -u Hz u Kk (t) sinY<t) • (169) 

Nach Gl . ( 160) kbnnen wir mit u Wg » 0 dafUr auch schreiben: 

Uy(t) « -u Wz V(t) sin Y a (t) . (170) 

Setzen wir die Gin. (165,170) unter BerUcksichtigung von Gl . ( 166) in G!.<45) 
ein, so erhalten wir als Ausdruck fiir die Bahnbeschleunlgung als Funktion 
der Zeit: 

u Kk (t) " u Wz V R s1n Y a ,R ( 1 - s,n ia (t) (u Wz 1 + 1/sin Ya,R> J • (171) 

Den noch unbekannten Ausdruck sin Y a (t) kbnnen wir mit guter Naherung durch 
sinY(t) ersetzen, wobei wir Gl. (168) verwenden: 

0 Kk (t) ’ u Wz V R s1n ta,R ( 1 - sin Y (t) (u Wz t + l/s1n Ya>R )l • >172' 





3110 66: Zeitliche Verlaufe des Bahnwinkels und der Bahnbeschleunigung 

in einer hohenabhangigen Scheruna des Horizontalwindes C u Wz ) . 
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In BiLD 56 sind die Ergebnisse aus einer nichtl inearen Simulation den 
Verlaufen nach den Gin. (168,172) gegeniibergestellt, wobei eine Riickenwind- 
scherung mit u Wz = +0.25 s' 1 vorgegeben wurde. Dieser Wert stellt nach den 
bisherigen Erfahrungen bereits einen recht hohen Schergradienten dar, der 
In der Natur jedoch durchaus auftreten kann. Fur die charakteristischen 
Systemparameter wurden die Werte s = +0.136 s" 1 und T t = 1.8 s eingesetzt, 
die aus Stabili tatsrechnungen unter Verwendung des vollstandigen Differen- 
tialglelchungssystems (einschlieOUch Nickmomentengleichung) bzw. aus 
nichtl inearen Simulationsrechnungen gcwonnen wurden. Dlese Zahlenwerte sind 
natur gemSO vom betrachteten Flugzeugtyp abhangig und miissen im Elnzelfall 
bestlmmt werden. 


Oie (Jbereinstimmung zwischen den jeweiligen Kurven in einem Zeitberelch von 
etwa 15-20 Sekunden nach Einsetzen der Windanderung ist fiir die vorllegende 
Aufgabenstellung, die Erstellung eines technischen Modells fUr das Flug- 
zeugverhal ten in Windscherungen, vollig ausrelchend. Das zeigt auch die mit 
Hilfe einer numerlschen Integration der Gin. (66,67) gewonnene Bahnkurve In 
D1L0 57 , die unter Verwendung der Gin. (168,172) ermittelt wurde. Oie Ab- 
welchungen gegenuber dem tatsachl ichen Bahnverlauf, die sich infolge der 
Verwendung der NSherungsbeziehungen elnstellen, sind vertretbar. 

Nach etwa 20 Sekunden werden dlese Abwelchungen allerdings zu groB, urn noch 
slnnvolle Aussagen zu gewShrleisten. Nach Ablauf dieser Zeitspanne sind die 
finderungen der Flugzustandsparameter gegeniiber den Referenzwerten des Aus- 
gangsflugzustandes bereits so gravierend, daB eine Beschreibung des Systems 
mit Hilfe llnearlslerter Ansatze nicht mehr zulassig 1st. Eine analytische 
Erfassung des dynamlsche Verhaltens 1st In dlesem Zeitberelch nicht mehr 
mogllch. Weitere Aussagen lessen sich jedoch aus digitalen Simulationsrech- 
nungen gewinnen, wobei die bereits oben erwahnten Nlchtlinearitaten der 
Flugzeugaerodynamik beachtet werden miissen. Auch die im Abschnitt 3.3 er- 
wbhnten InstationSren Einfliisse diirften in diesem Fall mehr Bedeutung er- 
langen. Da die aerodynamlsche Zustandsparameter Ihre Werte In starkem MaDe 
Sndern, ist weiterhin mit einer nachhaltigen und grundlegenden Veranderung 
der dynamischen Systemeigenschaften zu rechnen. 

Weitergehende Uberlegungen zu diesem Thema seien einer gezielten Einzel- 
untersuchung vorbehalten. 



BRD_57: Verlauf der Flugbahn eines ungesteuerten Flugzeugs nach 

Einsetzen einer hohenabhangigen Scherung des Horizontal- 
windes (u Wz ). 
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6.3 E 3 ' , yO_Pl' 2 ?r'_Scherung_des Vertikalwindes. 

6.3.1 EiofIyO_des_Gradfenten_wy x . 

M i t dem Gradienten w Wx = 3w w / 3x wird die Anderung der Vertikalwindkompo- 
nente ISngs des Flugweges erfaGt. Gradienten dleser Art entstehen, wenn 
z.B. Luftmassen eln Gebirqe iiberstromen und die Stroml inien dabel aus der 
Horizontalen in die Vertikale umgelenkt und gleichzeitig verengt werden 
( ^ I LD 8). Auch beim Einfliegen in Gebiete stationaren Aufwindes (Thermik) 
konnen w Wx -Gradienten beobachtet werden, allerdings sehr hoher GriiGenord- 
nung und nur sehr kurzzeitip. Von diesen fast sprungformigen Vertikalwind- 
anderungen sol 1 bier abgesehen werden. 

Statlstlsche Unterlagen iiber Vertikalwlnd-Geschwindlgkeltsvertpilungen ste- 
hen nur In geri ngem Umfanq zur VerfUgung. Allaemein laGt sich sagen, daG 
die Schergradienten des Vertika 1 wi ndes kleiner sind als die.ienigen des 
Horizontalwindes. Der Gradient w Wx ist im unteren Bereich der planetari- 
schen Grenzschicht stark von der Hohe iiber dem Erdboden ahhangig, wie auch 
der Vcrlauf der gemittelten Maximalwerte ahsoluter Windscherungen in Gewit- 
ter-Bbenfronten in BILD 25 zefgt. Als Variationsbereich wird gewiihlt: 

-0.1 < w Wx < +0.1 s" 1 . 

(Jber grSGere Distanzen diirften in der Natur realistischerweise Gradienten 
im Bereich 

-0.05 < w Wx < +0.05 s' 1 

zu erwarten sein (vgl. BUD 25). 

Wird der Windgradient im angegebenen Bereich variiert., so erhalten wir die 
in BILD 58 dargestellten Verschiebungen der Phygoidwurzel orte; eine zusatz- 
liche Wegwurzel tritt nicht au f. WegabhSngige Scherungen des Vertikalwindes 
haben in erster Linie Auswirkungen auf die Frequenz der Phyooide. Vergii- 
chen zu den EinflUssen von Horizontalwindscherungen sind die Anderungen 
jedoch gering. Der Verlauf der Wurzelorte In der GAUSSschen Zahienebene ist 
mi t den Verschiehunqen zu vergleichen, die hei Variation des Gradienten ti W2 
entstehen (8IL0 49). 
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BILD 58^ Verlauf der Wurzelorte der Phygoide in AbhSngigkeit vom 
Gradienten w Wx einer wegabhangigen Scherung des Vertikalwindes. 

Die Naherungsbeziehung f Ur die Flugzeugbewegung In der Langsebene lautet 
unter Vernachlassigung der Anstellwinkelschwingung: 

s - s (X y + 2 ^) + (X y Z y - Z v X y ) - w Wx (X v y r + \ / V R ) = 0 . (173) 

Daraus ergeben sich die charakteristischen Wcrte fur die Phygoide: 

s ‘ ,2 = S R A V S R ■ “OR + w Wx (X V y R + \ 1 V • < 174) 

4 Ph = 4 R * 

* z 

“0Ph “OR - V <Vr + X y / v r ! • 


( 175 ) 
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Wie Im Foil einer iiy.-Scherung 1 ar.sen sich our. dier.en Redingungen wiederum 
Gradi entenwerte bestimmen, die die Grenzbedi ngung cjopp - 0 (Auftreten 
aperiodi scher reeller Wurzcln) und den Gradienten fur das Auft.reten eines 
aperlodisch instabilen Poles (s, > 0) festlegen. Die sich dabei fur das 
verwendete Beispiel f 1 ugzeug ergebenden Zahl enwerte 


w Wx.ap. 


-0.206 s' 1 


w Wx,arenz 


-0.273 s‘ l 


(Aufwindscherung) 


liegen jedoch auOerhalb des Wertebereichs, der in der Atmosphare Uber 
grBQere Strecken zu beobachten ist. Ebenso ist eine dynamisch instabile 
Phygolde, die hei Abwi ndscherungen mit Gradienten w Wx > +0.45 s _1 entstehen 
kann, in der Praxis nicht zu erwarten. 


Wie im Anhang A3 beschrieben wird, unterscheidet sich das ((ynamlsche Ant- 
wortverhal ten eines Flugzeugs auf eine Scherung des Vertikalwindes erheb- 
llch von den VorgSngen bei einer Horizontalwindscherung. Da die Flug- 
geschwindigkeit V durch die Vertikalwindkomponente kaum zu beeinfluOen ist, 
wird die Phygol dbewegung bei w Wx -Scherungen nur geringfiigig angeregt 
( BILD A3.1 im Anhang A3). Der Bewegungsabl auf wird charakterisiert durch 
die Beziehungen: 


u K k, V, y a , 0, i “ 0 . (176) 

Verwenden wir diese Erkenntnisse in G1 .(63), so verbleibt zur Beschreibung 
des Langzeitverhal tens der einfache Ausdruck: 

Y ° “W s -«Wg cos Y 7 u Kk = - w Wx cos ^ * * w Wx • (177) 

Der Bahnwinkel verSndert sich damit proportional zum Vertikalwindgradienten 
Wy x und linear mit der Zeit, wie die Integration von G1 .(177) zelgt: 

y (t) • yr w Wx t (w Wx = const.) , (178) 

bzw., wenn wir statt der Gradientenschreibwelse die Anderung des Windwin- 
kels “y einsetzen: 


yr 


Der Bahnwinkel wird demnac h unmittelbar von der Anderung des Vert ika 1 wl nds 
beeinfl uOt, und das Flugzoug poOt sich noliezu verzogerungsfrei den vertika- 
len Bewegungen der umgebenden Luftmasse an. Anhand dieser Gleichungen wird 
deutlich, warum ein Flugzeug sofort auf eine wepabhangige Scherung des Ver- 
tikalwindes rcagiert, und warum nach Verlassen des Scherboreichs (w Wx = 0) 
sehr kurzfri sti g wieder ein stationarer Bahnwinkel Y„entsprechend G1 .(73) 
eingenommen wird. 

Setzen wir u^^lt) = u^ ^ - const, und G 1 .(178) in die Gin. (66,67) ein und 
integrieren iiber der Zeit, so erhalten wir die in BILD 59 wiederpegebene 
angenaherte Bahnkurve. Zum Vergleich ist wiederum die Bahnkurve eingetragen, 
die sich mit Hilfe einer nichtl inearen digitalen Simulation ermitteln laBt. 



BILD 59 -' Verlauf der Flugbahn eines ungesteuerten Flugzeugs nach Einsetzen 
einer wegabbangigen Scherung des Vertikalwindes (Gradient w Wx ). 


y (t) 


+ a M t . 


(179) 
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Wir erhalten als NSherungsbezlehungen: 

H(t) = H 0 + u Kk,R Y R t ' u Kk,R w Wx > (180) 

X(t) *> X 0 + u Kk R t , (181) 

wobel H 0 und X Q die jewelligen Referenzwerte zum Zeitpunkt des Elnsetzens 
der wegabhSnglgen Wlndscherung slnd. Nach Elimlnleren der Zeit t gewinnen 
wlr fiir die Bahnkurve In der x-z-Ebene die Bezlehung: 

I H(X) = H 0 + yr x - w Wx x 2 , (182) 

ml t x = X ( t ) - X Q . Ole ersten belden Summandender Glefcbung ergeben slch 
aus den Referenzbedlngungen, wShrend der drltte Summand die Hohenanderung 
beschrelbt, die aufgrund der stSndlg zunehmenden Vertikalwindkomponente 
entsteht. Die Parabelform der durch G 1 .( 182) charakterlslerten Bahn 1st In 
BUD 59 gut zu erkennen. Unterschledl ich zu den Ergebnlssen bei elnem u Wz - 
Gradienten, der wle w Hx ebenfalls eln Element der Hebendl agonal e des Gra- 
dlenten des Wlndvektors 1st, dffnet slch die Parabel bei elnem w Wx -Gradien- 
ten zur negativen (w Wx > 0) bzw. posltlven H-Achse (w Wx <0) hln. 

Wegen der gerlngen Knderungen der Phygoldwurzeln slnd die Flugelaenschaften 
kaum verSndert, so daO Plloten 1m manuellen Hug auf diese Welse kelne 
wegabhangf gen Vertlkalwlndscherungen erkennen konnen. Die entsprechend 
G 1 .(178) bzw. (179) slch aufbauenden Abweichungen des Bahnwinkels sind 
jedoch Innerhalb kurzer Zeit als Gleitpfadabweichungen festzustel len (Bel - 
spiel: bei elnem Gradlentenwert von wy x « 0.001 s''entsteht in 10 Sekunden 
eln Fehler des Bahnwinkels von ly = -0.6°). Da In heutlgen Verkehrsfl ugzeu- 
gen geelgnete Instrumente zur Uberwachung des Bahnwinkels zur Verfiigung 
stehen, um einen Instrumentenl andeanfl ug durchfilhren zu konnen, 1st eine 
Shnllche Gefahrdung der FI ugslcherhei t wle bei den in Abschnitt 6.2.1 bzw. 
6.2.2 untersuchten Gradlenten des Horlzontalwlndes nach allem Dafiirhalten 
nlcht gegeben. Ledlgllch 1m letzten Tell des Landeanf 1 uges, der In der 
Regel mlt auGerer Slchtreferenz durchgefiihrt werden muG (wobel ein Pilot 
den Vorschrlften entsprechend welterhln die Instrumentenanzeigen beobachten 
soil), blelben Abweichungen des Bahnwinkels mogllcherwelse unerkannt. Da 
jedoch aus strbmungsmechanlschen Griinden der Vertlkalwlnd bis zum Erdboden 
bis auf Null abnehmen muG, laGt slch auf eine mlt zunehmender Bodenann?hp- 
rung standlg geringer werdende Gefahrdung Infolge eine:; wegabhanglgen Ver- 
tikalwindes schlieGen. Unter den blsher bekannt gewordenen Flugzeugunfa 1 1 en 


ist kein Fall nachgewiesen, der auf eine entsprechende Vertikalwindeinwir- 
kung zuriickzufuhren ist. 

Stromungsvorgange, die durch Wy x -Gradi enten zu beschreiben slnd, konnen 
nach diesen Ijberl egungen allgemein dann als unkrltlsch angesehen werden, 
wenn die zuzuordnenden Vertikalwindkomponenten klein blelben, sel es, well 
die Gradienten selbst klein slnd, oder well nur kurze Verwei 1 zeiten Inner- 
halb der Scherberelche gegeben sind. Andererselts zelgen Unfdlle In sog. 
Clear-Air Turbulences (CAT) [31], daB beim Auftreten sehr hoher w Wg -Werte, 
bei denen an den Stromungsgrenzen gleichzeltlg sehr groGe w Wx -Grad1enten 
entstehen, die Grenzen der Strukturfestigkei t von Flugzeugen rasch iiher- 
schrltten werden konnen. Fatalerweise sind In diesen Fallen die Fragen nach 
dem dynamlschen Verhalten von Flugzeugen In Windscherungen dann nlcht mehr 
von Bedeutung ... 
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6.3.2 ElnfluOdesGradfentenwyj. 

Die Anderung des Vertikalwindes ml t der Hohe wird durch den Gradienten 
w Wz = jwy / az beschriehen. Vertikalwindstrbmungen, die durch diesen Gra- 
dienten charakterisiert werden, sind z.B. die im Abschnitt 2.4 genannten 
Staupunktstromungen (Gewitterabwinde), aber auch die bei Secel f 1 iegern sehr 
beliebte Thermik, die iiber weite Flachen ein System von auf- und ahsteigen- 
den luftmassen biidet. Beim 1 etztgenannten handelt es sich um von der Son- 
nepeinstrahl ung ahhangige thermische Konvek tfonsvorgiinge, die sich vom Erd- 
boden aus entwickeln und durch Reibungseinfl iisse und die vertikale thermi- 
sche Schichtung der Atmosphare mit zunehmender Hohe an Intensitat abnehmen. 

Aus den Beobachtungen von Gewitterabwinden, die in BILD 26 zahlenmaQig 
dargestellt Sind, und den Messungen von Gewitterbbenfronten (BILD 25) ge- 
winnen wir den Variationsbereich 

-1.0 < w Wz < +1.0 s' 1 
und den Hauptwertebereich 

-0.2 < w Wz < +0.2 s' 1 . 

Setzen wir diese Gradientenwerte in die linearisierten Gleichungen unserer 
Stabilltbtsanalyse ein, so erhalten wir die in BILD 60 dargestel 1 ten Ver- 
lbufe der Wurzelorte der Phygoide. Neben elner Yerbnderung der Phygoidwur- 
zeln entsteht beim Auftreten hbhenabhangiger Vertikaiwindscherungen eine 
reelle Hohenwurzel, die in BILD 61 aufgetragen ist. Es sind wfederum die 
Ergebnisse der vol 1 standigen Stabi 1 1 tatsanalyse und der Naherunqsl osungen 
unter Vernachl assigung der Momentengleichung angegeben. 

Einblick in die fl ugphysikali schen Zusammenhange gewinnen wir wie in den 
vorangegangenen Betrachtungen durch die Einfuhrung von Naherungsbeziehungen 
fur die auftretenden Eigenwerte. BILD 61 zeigt, daG im Bereich kleiner w^ z - 
Gradienten (-0.05 < w Wz < +0.05 s' 1 ) mit guter Genauigkeit der reelle 
Eigenwert Sj als Funktion von w Wz dargestellt werden kann durch: 


Sj 


*Wz ■ 


(183) 




BIlD 60: Verlauf der Wurzelorte der Phygoide in Abhangigkait vom Gra- 

dienten w Wz einer hohenabhangigen Scherung des Vertikalwindes . 
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BILD 61: Abhbnglgkelt der reellen Hohenwurzei vom Gradlenten wy z 

einer hbhenabhbnglgen Scherung des Vertlkalwlndes. 

Unter BerUcksIchtlgung dleser Bezlehung erhalten wi r aus dem 
cbarakterl stl schen Polynom. das von 3. Ordnung war, die Hilfs- 
glelchung fUr die Phygoldwurzel n 1m angegebenen w Wz -Wertebereich: 

s' + s (-X y - Z y+ w Wz ) + (X v Z y - Z v X y ) - w Wz (w Wz - X v ♦ Z Y > = 0 (184) 

fur -0.05 < w Wz < +0.05 s" '. 

Ais charakterlstlsche Werte fUr die Phygoldwurzel n erhalten wlr daraus: 
die Abkllngkonstante 6 ph .= 5 r + 0-5 w Wz ’ ' ^ 

w 0ph ’ “OR + w Wz (w Wz ■ X V * V • 


die Krel sf reguenz 
dor ungedampften 
Schwingung 


(186) 
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Eine hohenabhangige Vertlkalwindscherung hat Auswlrkungen sowohl auf die 
Abkllngkonstante ais auch auf die Frequenz der langsamen Bahnschwinguna, 
wobei der EinfluB auf die Dampfung der Phygolde schwerer wlegt. BILD 60 
zelgt, daB im Bereich klelner Wy z -Grad1enten eine Entdampfung der Phyqold- 
schwingung zu beobachten ist. Aus G 1 .(185) ergibt slch al s Grenzwert fiir 
das Erreichen der absoluten Stabllitatsgrenze: 

^Wz.grenz = X V + Z Y = ‘ 2 6 R (6 Ph = 0) • (187) 

Hier ist eine Analogie zu den Zusammenhangen beim Auftreten elnes »y x - 
Gradienten festzustel 1 en, der ebenfalls ein Element der Hauptdiagonale des 
Gradienten des Wlndvektors ist (vgl. Gl. (139)). Wlr erhalten fiir das Bei- 
spiel flugzeug den Zahlenwert: 

w Vlz grenz = -0.04 s” 1 (Aufwindscherung) . (188) 

Dieser Wert liegt sowohl im Hauptwerteberelch der in der Natur mbglicher- 
wei se zu erwartenden w Wz -Gradi enten ais auch in dem Bereich, f Ur den die 
Naherungsbezlehung (183) Gultigkelt hat, so daB die In den Gin. (183-187) 
vorgefuhrte Herleitung gerechtfertigt 1st. 

Fur Gradientenwerte |wy z | >0.05 s" 1 laBt sich besser annahern: 

s 3 “ 0.5 w Wz fur -0.6 < w Wz < +0.6 s" 1 , (189) 

wahrend der Verlauf Im gesamten Bereich z.B.. durch die empirlsch gewonnene 
Beziehung 

s 3 = 0.5 arc tan (w Wz ) [rad] (190) 

beschrieben werden kann. Ein physikal i scher Zusammenhang zur Begrundung der 
Gin. (189, 190) kann jedoch nlcht angegeben werden. 

Infolge der unterschiedl ichen Naherungen fur die aperiodische Hohenwurzei 
ist zu erwarten, daB die Naherungsgl elchungen fur die Phygolde mlt betrags- 
maBig anwachsenden w Wz -Werten immer groGere Abwelchungen von den tatsach- 
1 ichen Eigenwerten aufweisen. 
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Das dynami schc Antwortverhal ten des Flugzeugs auf eine w Wz -Scher U ng iSOt 
sich ahnlich wie 1m vorigen Abschnitt charakterisieron durch d,e Zusa«cn- 

hbnge: 

(176): u Kk , F a - = 0 ’ 

Setzen wir dlese Bezlehungen In Gl.(63) ein, so erhalten wir: 

1 % i= “Wg cos Y = -Wz u Kk sIhfcosf ■ (191) 

Wir setzen wlederum das Auftreten klelner Wlnkel voraus und gewlnnen die 
Differentlalgl el chung der aperiodiechen HOhenbewegung : 


i - "Wz F » 0 . 

Die zugehbrlge Losung lautet: 


v(t) 


w Wz t 

FR e 


(192) 

(193) 


Wegen des gerlngen ElnfluBes der Vertikalwlndkomponente auf die Bahnge- 
schwlndlgkelt kbnnen wir wiederum u Kk (t) = U((k,R const, setzen. 
entsprlcht der zeltllche Verlauf des Flugweges der Gl . (181): 


(181) : X(t) “ x o + u Kk ,R 1 • 

wShrend wir mlt Hllfe von Gl . (193) fur den HBhenverlauf die Bezlehung 
ermltteln: 


. w Wz * , , (194) 

H(t) = H 0 + <e ' 11 ’ 

Hlerln bedeutet *H_ die fur t— zu berechnende Hbhenanderung (w Wz < 0): 


° u Kk ,R f R / *Wz = *r' v,Wz 


Negative w^-Gradlenten (Aufwlndscherung entsprecbend Anhang A3) Hefern 
stabile HBhenwurzeln, d.b. der Bahnwlnkel (Gl.(193„ strebt gegen den Nert 


159 - 



Null, so daB schlleDlich keine Hbhenanderung H und somlt kelne Auswlrkung 
der hohenabhangigen Vertlkalwlndscherung mehr vorhanden 1st ( B1LD 6 2). 
Dlese Bewegung flndet solange statt, bis die Aufwlndkomponente dem polaren 
Eigenslnken entsprlcht. Aus dieser Bedingung laBt sich die maximale Hbhen- 
anderung entsprechend Gl .(195) berechnen. 

Positive Gradienten (Abwindscherung nach Anhang A3) rufen aperiodlsch In- 
stabile Hohenwurzeln hervor. In dlesem Fall wird ein vorhandener Anfangs- 
wert des Bahnwinkels betragsma'Big standig vergroBert, so daB die Bahn immer 
steiler wird und damit die Wirkung der Windscherung Immer welter zunlmmt. 
Theoretlsch kann dabel der Bahnwinkel ±90° errelcht werden. In der Natur 
treten jedoch derart extreme Vertikalwlndscherungen nlcht auf. Zudem ware 
die anfangs getroffene Annahme kleiner Bahnwlnkel dann nlcht mehr gill tig. 
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Me BILO 62 veranschaul icht, 1st wegen der guten Uberelnstimmung zwischen 
der nichtl Inear berechneten und der analytisch mit Hi 1 fe der Naherungsbe- 
ziehungen (181,194) ermittelten Flugbahn kaum ein Untersclifed zu erkennen. 
Die stationiire Hohenanderung aH nach G 1 .(195) ist im 811d angegeben. In 
BUD 63 slnd die Halbwert- bzw. Doppelwertzeiten dor aperiodischen Hohenbe- 
wegung als Funktion des Gradienten w Hz wiedergegeben. Zusatzlich eingetra- 
gen sind die FI ugeigenschaftskri terien fur Spi ral stabi 1 i tat nach [104], 
Setzen wi r die Anwendbarkei t dieserKriterlen auf die Flugeigenschaften 
e|ines Flugzeugs in einer hbhenabhbngigen Vertikalwindscherung voraus, so 
kbnnen wir TABELLE S entnehmen, daO die Pilotenbelastung in Abwindscherun- 
gen infolge der aperiodischen Hbhenbewegung stark anwa'chst, und daG hei 
groOen positiven Werten von wy z nur noch als ausreichend bewertete Flugei- 
genschaften entsprechend LEVEL 3 mit auBergewohnl Ich hohen Anforderungen an 
den Piloten vorhanden sind. 

Es sei allerdings vermerkt, daG die genannten Werte f Ur w Mz , die eine Star- 
ke Zunahme des Abwindes mit abnehmender Hdhe bedeuten, in Bodennahe natur- 
gemaG nicht mehr vorhanden sind. Die mbgliche Gefahrdung der Flugsicherheit 
infolge einer aperiodisch divergenten Hbhenbewegung im Landeanflug wird 
dadurch mit zunehmender Annbherung an den Erdboden geringer. Oa es zudem 
unsicher ist, inwleweit die verwendeten SpiralstabilitStskriterien auf un- 
ser Problem libertragbar sind, 1st eine weitergehende Simulatorstudie unter 
Einbeziehung des Menschen in den Regelkreis empfehlenswert. 


■ 

LEVEL 1 

LEVEL 2 

LEVEL 3 

Gradient wy z 

+0.03 s' 1 

+0.05 s“ j 

+0.30 s' 1 


TABELLE 5 Grenzwerte fur Abwindscherungen zur Erfullung der Flugeigen- 
schaftsforderungen entsprechend [104], 

Es wird vorausgesetzt, daG die Kriterien fur SpiralstabilitSt 
auf die vorliegenden Stabilitbtsfragen Ubertragbar sind. 



B * LD B3 : Halbwertzeiten und Doppelwertzeiten der aperiodischen 

Hohenwurzel als Funktion eines hohenabhangigen Vertikal- 
windes ( w Wz ) . 

Die eingetragenen Flugeigenschaftsforderungen entsprechen 
den Kriterien fur Spi ral stabi 1 i tat nach [104]. 
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6.4 Rradi cntonkomb [nation _u Wx _/_w Wz _entsgrechend_dcm_Stroml_[ni_cnmo<1cl_l_ 

aus Abschnitt_2 z 4 z 

Wie In den Abschnitten 6.2 und 6.3 heschrleben wurde, stellt. eine Scherung 
des Horizontalwindes Oder des Vertikalwindes allein bereits eine erhebliche 
Gefahr fiir die Sicherheit des Flugbetriebs dar. In einem Gewi tter ' down- 
burst' trifft .iedoch befdes zusammen, so daG sich eine noch gefahrlichere 
Situation ergeben kann. Nach den Angaben in TABELLE 1 sind eine Reihe von 
Unfallen und Zwischenfal len auf derartige kombinierte Windscherunaen zu- 
riickzufiibren. 

Zur analytischen Darstel 1 ung eines 'downburst' verwenden wir das in Ab- 
schnitt 2.4 entwickelte Model 1 einer Staupunktstromung. Das mathemati sche 
Model 1 ist bis zu unendlichen Entfernungen vom Staupunkt aiiltig, wehrend in 
der Natur das Abwindgebiet und der Berelch, der dure h die horizontal aus- 
flieGenden Luftmassen gekennzeichnet ist, lokal begrenzt sind. Beim Durch- 
queren der Stromungsgrenzen (Boenfront am Boden, Grenze zwischen umgebender 
Warmluft und Kaltluftschlot in groBerer Hohe) kommt es zu llbergangsvorgan- 
gen, die hier nicht untersucht werden soil ten. 

Die ftnderungen der Wi ndkomponenten innerhalb der Stromungsgrenzen der Stau- 
punktstrbmung lassen sich wie folgt beschreiben [106]: 

Beim Erreichen des SuOeren Randes des horizontales Ausflusses eines 
DOWNBURST nimmt der Gegenwind in der Boenfront schlagartig zu, urn da- 
nach linear mit dem Flugweg abzufallen. Oberhalb des Staupunktes wird 
der Horizontalwind zu Null. Nach Passieren des Staupunktes ergibt 
sich ein linear ansteigender Ruckenwind, der sein Maximum an der 
Grenze des Ausflusses erreicht. 

Ole Vertikalwindkomponente (Abwind) nimmt linear mit der Hohe ah und 
wird in Staupunkthbhe, d.h. am Boden, zu Null. 

In den 1m Anhang A2 wiedergegebenen Bildern 1st dieser prinziplelle Verlauf 
der Wi ndkomponenten gut zu erkennen. 
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Verwenden wir zur Charakteri sierung der Staupunktstromung die empirisch 
gewonnene Parameterkombination (vgl. BILD 26): 

w Wz = b 4 < b * - 200 *) • 1196) 

wobei nach den Vorzeichenbetrachtungen in Abschnitt 2.4 nur Werte u > o 
in Frage kommen, so kbnnen wir zu Stabilitatsuntersuchunqen wiederUm die 
Verlaufe der Wurzelorte als Funktion der Gradientenkombination u„ /w 
gewinnen. Wx Wz 

Folgende Eigenwerte treten auf: 

lljLL ° ie wird sowohl durch den Gradienten u Wx (Abschnitt 6.2.1) 

als auch durch w Wz (Abschnitt 6.3.2) beeinfluGt. Positive u., -Gra- 
dienten stabi 1 isieren, negative w Wz -Gradienten destabi 1 i sieren die 
Phygoide, so daD die Kombination belder Gradienten einander entgegen- 
wlrkt. Der resul tierende Verlauf der Wurzelorte der langsamen Bahn- 
schwi ngung 1st £1LD_64 zu entnehmen, die zugehbrige Gradientenkombi- 
nation ist in TABEUE 6 aufgelistet. 



Index u Wx (s' 1 ) „ Hz [ s -l] 


- 0.020 

- 0.020 

-0.051 

-0.086 

-0.035 

-0.080 

-0.165 

-0.180 

-0.180 


Berne rkung 


Phygoide ohne WindeinfluB 
New York / B727 
kombination nach G1 . ( 196 ) 
Tucson / B727 

Atlanta / 074 7 

New York / L1011 

Kombination nach 61.(196) 
Philadelphia / DC9 

Stapleton / 6727 

Kombination nach G1 . { 196 ) 


TABELLE 6 


Kombinationen der Gradienten u und w 

Wx W z 
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BILD 64: Verlauf der Wurzelorte der Phygoide be! elner uy x / wy z - 

Windgradientenkombination (Gewlttermodell ) . 

Die eingetragenen Kennziffern sind in TABELLI; 6 erlautert. 

Sj : Beim Auftreten von wegabhangi gen Horizontalwindgradienten iiberlagert 
sich der Phygoide die aperiodische_ Wec[w_u_r_z_eJ , die nach Gl.(128) dem 
Gradienten uy x proportional ist. Wegen Uy x > 0 ist die aperiodische 
Wegwurzel in jedem Fall instahil (divergierende Bahngeschwindigkeit). 
BILD 65 gibt diesen Zusamroenhang wieder. 



BILC^ Verlauf der aperiodi schen Wegwurzel ( u Wx ) und der aperiodlschen 
Hohenwurzel ( w Wz ) bei einer Gradlentenkombination entsprechend 
dem Gewlttermodell nach Abschnitt 2.4. 

Die eingetragenen Kennziffern sind in TABELLE 6 erlautert. 


^ Kohenabhangige Gradienten des Vertikalwindes fuhren zu einer zusatz- 
lichen aj)_erjodj_sch_e_n jiejjwurzel , die entsprechend G1 .(180) fur kleine 
Werte von w Wz dem Gradienten proportional 1st. Da w„ z in .ledem Fall 
kleiner Null ist, verlauft die aperiodische Hohenbewegung stabil. Der 
Verlauf der Hohenwurzel als Funktion der Gradlentenkombination u Wx / 
w Wz eben fa 11s ^ OILD 65 dargestellt. 
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In den Abschnitten 6.2.1 und 6.3.2 wurde eine Stabi 1 1 tatsanalyse mi t je- 
weils nur einem Gradienten (u Wx bzw. w Wz ) durcbgefiihrt. Wird das Strbmungs- 
feld nunmehr durch eine Kombination dieser beiden Gradienten charakteri- 
siert (Staupunktstromung), so lassen sich die folgenden Aussagen treffen: 

Die Ergebnisse der Stabi 1 i tatsanalyse unter Verwendung .ieweils nur eines 
Einzelgradienten lassen sich additiv zur Gesamtlosung uberlagern. Verwenden 
wir die bereits friiher definierten Abkiirzungen ip und oio R fur die charaktn- 
r^'stischen GroBen der Phygoide ohne WindeinfluB, ferner 6 uwx und m ouwx 
sowie 6 WWZ und <o 0wwz fur die Werte bei Beriicksi chti gung eines einzelnen 
Wlndgradienten, so gilt filr die Gesamtlosung der Phygoide: 

Abkl ingkonstante « Phjges ■ « uwx + - «R . (197) 

Krelsfrequenz der 
ungedampften 

Schwingung “ 0 Ph,ges = “ouwx + “owwz ' “oR • (198) 

Der VollstSndlgkeit halber selen die aperiodischen Losungen wiederholt: 

Wegwurzel Si ' ° u Wx (Gl.( 128)1 , 

Hbhenwurzel s<t * «vz (Gl.(180i) . 

Besonders bei der 1 etztgenannten Gleichung sind dabei die an anderer Stelle 
dlskutierten BerelchseinschrSnkungen zu beachten. 

1m BILD 64 sind zusatzlich die Elgenwerte elngetragen, die sich fur das 
Beispiel flugzeug bei Verwendung der Windgradientenkombination entsprechend 
den in TABELI.E 1 aufgel 1 steten Oaten aus Flugunfallen bzw. Zwischenfal len 
ergcbcn. Obwnhl diese Parameterkombinati onen in einigen Fallen orhoblich 
von don Bcdingungen nach G 1 .(196) ahweichen, werden die Wurzelorte der 
Phygoide mi t sehr guter Genauigkeit durch den anaiytischen Zusammenhang 
dieser Gleichung wiedergegeben. Oaraus laGt sich folgern: 

Handel t es sich bei einem beobachteten Stromungsvorgang um eine Staupunkt- 
stromung, so reicht die Kenntnis eines Gradienten, beispiel sweise w Wz , aus, 
um sowohl den zweiten charakterlstischen Wlndgradienten dieser Stromung als 
auch die zu erwartenden Eigenwerte eines vorgegehenen FI ugzeugmusters zu 
bestimmen. 
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Ein Wert fur w Wz 1 aBt sich unter Verwendung eines 1 inearen Ansatzes z.B. 
aus einer Einzelmessung des Vertikalwindes w WI in der Hohe H, gewinnen: 

*Wz = Aw Wg / AH * w Wl /-H,. (189) 

Hit Hilfe der Stabi 1 i tatsanalyse werden vor allem die Phygoideigenwerte 
sehr genau vorhergesagt, wahrend die aperiodischen Werte der Hohen- und der 
Wegwurzel hinreichend genau hestimmt werden konncn. Wie wir bei der nach- 
folgenden Betrachtung der anaiytischen Naherungsbezi ehungen feststellen 
werden, diirften die bisher beobachteten u Wx /w Wz -Kombinationen nicht zu 
Bewegungsverl aufen fiihren, die den Piloten infolge der zusatzlichen ape- 
riodischen Wurzeln besondere Schwierigkeiten bereiten (vgl. auch BILD 67). 

Ganz anders stellt sich die Situation eines Fluges in einem ideal isierten 
Gewi tterabwi nd jedoch in bezug auf die Stabilitat der Phygoide dar. Aus 
BILD 64 ist zu entnehmen, daB die 1 angsame Bahnschwingung des Bei spiel fl ug- 
zeugs fur die Halfte der in TABELLE 1 angegebenen Beispiele dynamisch in- 
stabil verl aufen ware. In den Fallen III (Philadelphia) und V (Stapleton) 
entsprechen die charakteri sti schen Parameter der Phygoide nicht mehr den 
nur noch in Notfallen akzeptierten Werten des LEVELS 3. Eine Windgradien- 
tenkombination dieser Groflenordnung ist daher als auBerordentl Ich gefahr- 
1 ich und vom Piloten mogl icherweise nicht mehr beherrschbar einzustufen. 

Als gravierend im Hinblick auf die in den Belspielen III und V verzeichne- 
ten schweren Fl ugzeugabstiirze muB der Umstand angesehen werden, daB sich 
die Flugzeuge in beiden Fallen im Steigflug befanden: 

Wahrend sich der Unfall III unmittelbar nach der Entscheidung der Piloten 
zum Abbruch eines miBgliickten Landeanf 1 uges und zum ansch 1 ieBenden Durch- 
start ercignete, befand sich beim Unfall V das Flugzeug im Startvorgang. 
Wie bereits im Abschnitt 6.1.1 verdeutlicht wurde, wird die Phygoide infol- 
ge eines positiven Bahnwinkels zusatzlich destabi 1 isiert. Gegeniiber den in 
BILD 64 fur den Referenzbahnwinkel y R = -3° ermittelten Werten muB deswegen 
dami t gerechnet werden, daB die ubl icherwei se beim Start eingehaltenen 
Bahnwinkel von y= +8-10° eine noch wei tergehende Des tabi 1 1 s i erung der 
Phygoide zur Folge haben ( BILD 66 ). Im Startvorgang stehen dem Piloten wegen 
der bereits mit Vollast laufenden Triebwerke keine weiteren Leistungsreser- 
ven zum Ausgleich von Windanderungen zur Verfiigung, und wegen der geringen 
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die in [ 104]geforderte minimale Zelt zur Verdopplung der Amplitude bel 
einer dynamisch Instabilen Phygoide (T 2 > 55 s (LEVEL 3), vgl. Abschnltt 
6.2.1) wird bei einer Gradientenkomhlnation 

u Wx = 0.025 s" 1 , w Wz = -0.125 s" 1 

unterschritten. Diese "konservati ve" FI ugeigenschaftsforderung llefert 
jedoch of fensichtl ich keln ausrelchendes MaB, urn die In nlederfrequenten 
Wi ndanderungen enthaltenen Gefahren fur die Flugslcherhelt zu heschrelben 
und elnzugrenzen. Dies laBt sich an zwei Beispielen verdeutl Icben: 

a) Die Stabll itatsanalyse fur den Gewi tterabwlnd 1m Fall I (New York / 
B727) ergibt elne dynamisch stabile Phygoidwurzel , die In Ihrer Ddmp- 
fung ca. 50 J schlechtere Werte als 1m Fal 1 ohne Wind aufwel s t (vgl. 
BILD 64). Die aperlodisch stabile Hbhenwurzel und die schwach Instabile 
Wegwurzel, die zu dieser Gradientenkomhlnation gehoren, konnen In Ihren 
Auswirkungen auf das FI ugverhal ten auBer acht gelassen werden. Trotz 
dieser augenschelnl Ich unkrltischen FI ugelgenschaften (die Phygold- 
eigenwerte erfiillen ohne Zweifel die Kriterlen fiir die langsame Bahn- 
schwlngung entsprechend LEVEL 1) ereignete sich In dlesem Strijmungsfel d 
eln folgenschwerer Absturz. 


BIL0 66: ZusStzliche Oestabl 1 Islerung der Phygoide durch den ElnfluB 
elnes posltlven Bahnwlnkels (Parameterbeisplol Fall V ). 

Flughbhe kann auch keine potentlelle Energle In kinetische Energle umge- 
setzt werden, urn auf diese Welse Abwelchungen der Anstromgeschwindigkeit zu 
kompensieren. Unfdlle dieser Art slnd of fensl chtl i ch unvermeidbar, wenn 
nach der elnmal getroffenen Entscheldung zur Durchfiihrung des Starts unvor- 
hersehbare und auOergewbhnl Iche Wlndanderungen auftreten. 


b) Die Gradientenkomhlnation fur den untersuchten Fall VI (Atlanta / B747) 
verandert die Eigenwerte des Flugzeugs so nachhaltig, daB elne dyna- 
misch instablle Phygoide entsteht, die nach den Flugelgenschaftsforde- 
rungen entsprechend LEVEL 2 einzustufen 1st. Auch In dlesem Belsplel 
slnd die zusatzlich auftretenden Eigenwerte fiir den Gesamtbewegungs- 
ablauf unerheblich. Nach den Flugelgenschaftskrlterlen beurtellt, ist 
das Bewegungsverhal ten des Flugzeugs schwierlger zu beherrschen als 1m 
obigen Belsplel a. Es gelang den Piloten jedoch, erfolgrelch durchzu- 
starten und den Flug sicher zu beenden. 


Die E 1 genf requenz und damit die Schwl ngungsdauer der Phygoide bleiben 
selbst bel hohen Gradlentenwerten nahezu konstant (GroBenordnung bel dem 
verwendeten Belsplel fl ugzeug: T Ph = 34 - 38 Sekunden), so daB der Pilot 
anhand dieses Schwingungsparameters kelnen Hlnwels auf veranderte System- 
elgenschaften erhalt (Es ist ohnehin fraglich, ob der Pilot im manuellen 
Flug das Vorhandenseln der langsamen Bahnschwingung bemerkt.). 


Die Lage der charakterltischen Fl ugzeug-Ei genwerte llefert demnach wohl 
einen Hlnwels auf elne mogliche Gefahrdung, stellt jedoch alleln keln 
absolutes MaB fiir den Grad der Gefahrdung dar. Andererselts konnen kritl- 
sche Flugeigenschaften eln weiteres Glied in einer Kette von Umstanden 
sein, die bei gl ei chzei tl gem Auftreten aller dieser ungiinstlgen Einfliisse 
katastrophal e Folgen haben konnen. 
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Uie sich am Belspiel des Mew Yorker Flugunfalls (fall I in TABELLE 1) gut 
veranschaul ichon lSBt, muD nehen her Veranderung dor dynamischen Eigcn- 
schafton als Folge elner niederfrequenten Windanderung noch ein weiterer 
Effekt beriickslchtigt werden, dor infolge die unmittelbare Auswirkung des 
Scherung des Horizontalwindes auf die Flugleistungen eine groGe Gefahrdung 
der Flugsicherheit in BodennShe darstellt. 

Fassen wir die analytischen NSherungsbeziehungen zur Beschreibung der zeit- 
lichen Verliiufe von Bahnaeschwindigkeit und Bahnwinkel au:; den Abscbmtten 
6.2.1 und 6.3.2 zusammen. so erhalten wir als Gleichungen fur die ent- 
sprechenden Zeitverlaufe in einem Gewitterfal lwind: 

UWx<t ' Tt) ( 200 ) 
u Kk (t) - u Kk ,R • e (Z0 °’ 

-u Wx -(t-T t ) , , , ’Hz'* .. 
y ( t ) “ arc tan (tan Yr e “ u Wx ^ ^ G (20U 

Hierbei wurde beachtet. daB die Zei tantworten der FlugzustandsgroGen auf 
eine u Hx -$cherung mit einer Totzeit T t behaftet slnd. 

Stellen wir die Einzelanteile der 61.1201) graphisch uber der Zeit dar, so 
wird offenkundig. daG der 1m Anhang A6 a 1 s Lei stungsantei 1 hescbriebene 
Term -(V. u Wx /g) bereits unmittelbar nach Einsetzen der Scherung zu einem 
wesentl ich steileren Bahnwinkel fiihrt. Mit den Oaten des Hew Yorker Onfalls 
beispiel sweise wird der Bahnwinkel urn 70 % steller (von -3° auf -5.1 ). Die 
Anteile des Bahnwinkel sverl aufs, die infolge der aperiodischen Wegwurzel 
bzw. Hijhenwurzel entstehen. wirken dieser Verschlechterung zwar entgegen, 
zelgen .iedoch wegen der groGen Zeitkonstanten (l/u Wx = 200 s, -1/ w Wz = 50s) 
nur einen geringen Effekt ( 81LD 6j ). 

Die groOe Gefahr dieser Leistungsverschlechterung besteht darin, daB der 
steller werdende Bahnverlauf nicht rechtzeitig erkannt und ausgeglichen 
wird. Zudem durften die fur eine angemessene (Compensation zur Verfugung 
stehenden ZeitrSume nur sebr knapp bemessen seln. Dios sei anhand einer 
Gegeniiberstel lung der auf verschiedene Weise berechneten Bahnverlaufe des 
Hew Yorker Unfalls niiher ausgefiihrt. 
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BUD 67: Analytischer Zeitverlauf des Bahnwinkels in einem Gewitter- 

fallwind. 

Dargestellt sind die Einzelanteile aus G1 . ( 20 1 ) . 
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BUD 68 gibt (Ho Flugbabnen wieder, die 


a) aus den Unfallunterlagen (7,811 stammen; 


h) aus digltalen Simul ationsrechnungen unter Verwendung dos vol 1 standi gen 
D1 fferential gl eichungssystems der Flugzeug-Lengsbewepung entsprechend 
den Gin. (46,47) gewonnen werden; 


c) mit Hilfe einer Integration der Beziehungen (66,67) unter Berlicksich- 
tlgung der Gin. (200,20)) ermlttelt werden (analytischer Bahnverlauf). 


Die Kurve (a) In BILD 68 zelgt den rekonstruierten Bahnverlauf, der sich 
Infolge der komplexen Wtndverhaltnisse innerhalb der DOVINBURST-Strbmung 
(vgl. Anhang A2) und der Reaktion von Flugzeug und Piloteri einstellte 181). 


Die Kurve (b) 1st das Ergebnls elner nicht! inearen digitalen Simulation fiir 
das verwendete Beispielflugzeug. Oabei wurde angenommen, daO das Flugzeug 
zunSchst stationSr und aerodynamlsch ausgetrimmt in konstanten Windbedin- 
gungen auf dem Gleitpfad fllegt, 1m eingetragenen Anfangspunkt dann jedoch 
in eine stationbre Staupunktstromung mit den konstanten Windgradienten 
u Wx ",005 s' 1 und w Wz = -0.02 s' 1 einf 1 legt. Bei festgehal tenen Stell - 
gl iedausschlagen (Schubbebel-, HBhenruder- und Klappenstell ung) weicht das 
Flugzeug in der angegebenen Form vom Gleitpfad ab und trifft ca. 750 m vor 
der Landeschwelle (GP) unter einem Bahnwinkel von etwa -2.5° auf den Boden. 


Obwohl die linear abnehtnenden Mindkomponenten die tatsSchlich vorhandenen 
kompl izierten Hfndanderungen des Flugunfalls nicht in vollem Umfang nach- 
hilden, zeigt der simul ierte FI ugbahnverl auf eine recht gute 1'bereinstim- 
mung mit dem bei der Unfal 1 untersuchung rekonstruierten Verlauf. Dabei 
sollte nicht unberlicksichtigt bleiben, daB es sich bei dem hier betrachte- 
ten Beispielflugzeug nicht urn den am Unfall betel ligten Flugzeugtyp handelt, 

Auch die analytisch berechnete Bahnkurve (c), die aufgrund Hires Modell- 
ansatzes keinen Phygoldantei 1 enthSlt, beschreibt den mittleren Bahnverlauf 
mit guter Genauigkeit. Im vorliegenden Fall stimmen die Aufschlagpunkte der 
Kurven (b) und (c) fast genau uberein und weichen nur etwa 200 m vom 
tatsachl ichen Absturzort ah. 
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Die Windbnderungen iiuBern sich flugzeugbezogen als Riickenwindscherung (ah- 
nehmender Gegenwind, u Hx > 0) und Au fwi ndscherung (ahnehmender Abwind, 
wy 2 < 0). FI ugl eistungsma'Big wirken sich heide Scherantei 1 e gegeneinander 
aus, offensicht.l ich uberwiegt jedoch der leistungsverschli?chternde Anteil 
der Riickenwindscherung den leistungsverbessernden Anteil der Aufwindsche- 
rung. Nach den Stabi 1 i tatsuntersuchungen hleiht die Phygoide stahil, und 
die auftretendc apcriodische Wegwurzel ist nur schwach instabil. 

F| ugphysikal i sch kann fur den Verlauf der Bewegung innerhalb des verwende- 
ten Gewitter-Windfeldes folgendes Fazit gezogen werden: 

Das Flugzeug fliegt, anfanglich auf einen vorgegebenen G'leitpfad bei kon- 
stanten Gegenwind- und Abwindbedi ngungen ausgetrimmt, In das Gebiet der 
Riickenwind- und Au fwi ndscherung ein. Wahrend die abnehmende Abwindkomponen- 
te, wiirde sie allein auftreten, eine flachere Flugbahn ergibt, jedoch wenlg 
EinfluB auf die Fahrt und damit auf die Phygoide ausiibt, sinkt infolge des 
abnehmenden Gegenwindes die Anstromgeschwindigkei t bei zunachst fast kon- 
stanter Bahngeschwindigkeit. Hierdurch wird der Auftrieb kleiner, und das 
Flugzeug gerSt als Folge der Uberlagerung heider Windanderungen unter den 
beabsichtigten Gleitpfad. Wegen der fortlaufend wirkenden Riickonwi ndsche- 
rung hesteht ein Lelstungsdef izi t, so dafl der Bahnwinkel steiler wird. 
Glelchzeltig wird die langsame Bahnschwingung, deren Wurzelorte zusatzlich 
durch den Gradienten w Wz destabilisiert werden und bei entsprechender GroOe 
des Gradienten sogar dynamisch Instabil werden konnen, mehr Oder wenlger 
stark angeregt. 

Die Gefahrdung der FI ugslcherhei t kann nach diesen Ausfiihrungen auf zwei 
Efnfliisse zuriickgefiihrt werden: Zum einen fliegt das Flugzeug infolge des 
Leistungsdefizits auf einer steileren Flugbahn, also mit groOerer Sink- 
geschwindigkeit. Zum anderen erfolgt die Anregung der Phygoide in niedriger 
Hbhe, und das Flugzeug fliegt im Verlauf der Schwingung unterhalb der 
Referenzbahn. Werden die Abweichungen vom Gleitpfad von den Piloten nicht 
Oder erst nach einer gewissen Zeitspanne wahrgenommen, so ist eine Kata- 
strophe nicht mehr zu vermelden. Wie aus BUD 69 hervorgeht, findet der 
Bodenkontakt etwa im Maximum der Abweichung vom Gleitpfad stat. Die Flug- 
zeit zwischen dem Einsetzen der Wlndscherung in 140 m Hbhe und dem Auf- 
schlag betrSgt lediglich 20 Sekunden. 


Relativ geringe Werte der beiden beteiligten Gradienten u Wx und w Wz wie im 
Fall des New Yorker Unfalls konnen In diesem Zusammenhang offenhar unter 
Umstanden gefahrllcher sein als wesentllch hohere Werte wie belspiel sweise 
im Fall VI (Atlanta), wo noch ein sicherer Durch start mogl ich war. Dies 
kann darauf zuriickgefiihrt werden, daB die entsprechenden FI ugzeugreaktionen 
(Bahnwinkelanderung, Phygoidschwingung) hei kleinen Gradientenwerten woni- 
ger spektakular verlaufen und in der Anspannung, die ein Landeanflug unter 
Sch lechtwetterbedi ngungen mit sich bringt, iibersehen Oder zu split bemerkt 
werden. 
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7. Diskussion der Ergebnisse. 

Zur Dlskusslon der In der vorl i egenden Untersuchung gewonnenen Ergebnisse 
selen zunachst die anfangs getroffenen f 1 ugmechani schen und f 1 ugbetriebl i - 
Chen Voraussetzungen und Randbedi ngungen noch einmal riickbl ickend aewertet. 

Die BeschrSnkung auf die Betrachtung der FI ugzeug- Langs bewegung erweist 
sich als zulSssIg, da die Haupteinfl Usse von Windanderungen in der Flug- 
z^ug-Symmetrieehene auftreten. Mogllche Querwfndscherungen, die z.B. ent- 
stehen kbnnen, wenn der Flugweg innerhalb eines Gewi tterabwi nds nicht 
zentral U be r den Staupunkt bzw. parallel zur Hauptachse des DOWNBURST 
verlauft (&y = const.), sind vom Piloten relativ einfach durch Betatigen 
des Seitenruders auszugl eichen. Dlese Wi ndkorrektur 1st im Prinzlp bei 
jeder Seitenwindlandung durchzufiihren (und zu erlernen) und bereitet keine 
Schwierigkeiten, solange die Sel tenwlndkomponento das HaB der fur das 
Flugzeug erfliegbaren, nachgewiesenen Seltenwindgeschwindigkeit nicht iiber- 
schreltet. 

Anhand der in nichtlinearen Simul ationsrechnungen ermittelten Zeitverlaufe 
des Anstel lwinkel s laBt sich die Feststellung treffen, daB Anregungen der 
Anstel lwinkelschwlngung of fensichtlich klein bleiben. Bei der Betrachtung 
des Unearislerten Flugbahnverl aufes kann daher auf die Berilcksi chti gung 
der Nickmomentengl eichung verzichtet werden, solange die statische Stabili- 
ty des Flugzeugs gewShrleistet 1st. 

Ein Vergleich der nichtlinearen Zeitverlaufe und der Ergebnisse der llnea- 
risierten Rechnung gibt auOerdem AufschluB dariiber, fur welchen Zeltraum 
die nichtlinearen dynamischen Bewegungsverl aufe noch hinreichend genau 
durch 1 i neari si erte Beziehungen wiedergegehen werden konnen. Es konnte 
nachgewiesen werden, daO eine Linearisierung fUr einen Zeitbereich von 
20 bis 60 Sekunden zulSssig 1st, ohne daB grSBere Fehler in Kauf genommen 
werden milssen. ZeltrSume dieser GroBenordnung konnen air, charakteristische 
Zelten filr Unfal 1 geschehen im FI ughafen-Nahbereich angesehen werden. 

Mit Hilfe einer Oiskussion der maBgeblichen Flugzeugparameter laOt sich 
heurtellen, inwieweit die fUr das verwendete Beispiel flugzeug dargestel 1 ten 
Ergebnisse auch auf andere, vergl eichbare FI ugzeugmuster libertragbar sind. 


Die wichtigsten Parameter, die Referenzfl uggeschwindigkei t V R und der Refe- 
renzbahnwi nkel Y R , sind zumindest fur den Flugabschnitt des Landeanfluges 
bei der Mehrzahl der heutigen Verkehrsf 1 ugzeuge ahnlich. So ist der Bercich 
der zulassigen Anf 1 uggeschwi ndi gkei t, die bekanntlich bis zum Aufsetzen 
nach Mogl ichkeit konstant gehalten werden soil und damit das MaO der abzu- 
bremsenden kinetischen Energie heim Ausrollen bestimmt, durch die Lange von 
Start- und Landebahnen begrenzt. Der Bahnwinkel ist hei den derzeftigen 
Instrumentenl andesystemen (1LS) auf -2.5° bis -3° ' standardi siert. Angaben, 
die im Verlauf dieser Arbeit zu diesen heiden GrdOen sowle zu darau s ahzu- 
leitenden GrdOen wie 

- Bahngeschwlndigkeit u Kk R , 

- Sinkgeschwindigkeit H R> 

- den Derivatlva X y = -g cos y R und Z y = g sin yr/u KI( r 
gemacht wurden, sind somit ohne weiteres auch auf andere Verkehrsf 1 ugzeuge 
anwendbar (auch Zahl enangaben wie in den Gin. (156,175 f.)). 

Unterschiede zwischen den verschledenen FI ugzeugtypen sind jodoch bei alien 
Termen zu erwarten, die eine Proportionalitat zu den Geschwindigkeltsderl- 
vativa X y und Z v aufweisen (vgl. Anhang A5). Dies sind im wesentlichen die 
In Abhangigkeit der Windgradienten berechneten Krelsfrequenzen der Phygolde 
(Gin. (138,150,175,186)). Hier geht zum ei nen die aerochjnamische Gtlte ein, 
die sich als das Verhaltnis von Widerstandsbeiwert C w zu Auftrlebsbeiwert 
C A ausdriicken laBt und durch Tragfl iigel profi 1 und Rumpfform vorgegeben, je- 
doch auch durch entsprechende AusschlSge von tandekl appen, Vorfl iigel n und 
Spoil ern beeinfluBt werden kann. Zum anderen hangen die genannten Derivati- 
ve vom Triebwerkstyp und der damit verbundenen Proportionalitat des erzeug- 
ten Schubes zur Fluggeschwindigkeit V ab. Je nach verwendotem Triebwerkstyp 
konnen sich dabei nicht nur quantitative, sondern wegen des mbglichen 
Vorzeichenwechsel s des Fy-Terms auch qualitative Unterschiede ergeben, die 
sich im libri gen auch in dem Referenzwert der Abkl fngkonstanten « R der 
Phygoidwurzel n niederschl agen (Gin. (137,149,174,185)). Die Auswirkung des 
Pol arenwertes (C A /C W ) und des Triebwerkseinfl usses Fy muB daher imEinzel- 
fal 1 mit Hilfe der angegebenen Gleichungen berechnet werden. Auch die 
Flachenbelastung G/S = m'g/S geht an denselben Stellen in die Oberlegungen 
ein. In 1131) ist eine sehr detail! ierte und anschauliche Darstellung der 
Variation dieser FI ugl eistungsparameter angegeben. 

Unberiicksicht i gt blieben in der vorliegendeo Untersuchung die dynamischen 
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Eigenschaften der verschiedcnen Trlcbwerkstypen, die beim Auftreten groOe- 
rer Verzdgerungszei ten zwischen dem Einsetzen ciner Windscherung und einer 
entsprechcnden manual len Schubanpassung entscheidende Bedeutung erlangen 
konnen [117). 

Aus fl ugbctrlebl ichen Griinden besteht die operationel 1 e Anforderung, anhand 
weniger Kennwerte, die bekannt sein mlissen und Fl ugzeugsystero und roeteoro- 
logisches Scenario charakterisieren, eine zuverlassige Prognose liber die 
weiterhin sichere Ourchfiihrung eines Fluges in einer Windscherung zu erhal- 
ken. Dabei kann man davon ausgehen, daO die Gefahrdung zwangslaufig dann am 
groflten 1st, wenn das Flugzeug ohne jegliche KorrekturmaOnahme seitens des 
Piloten bzw. automatfschen Flugreglers in einer ungesteuerten Eigenbewegung 
auf die Windiinderungen antwortet. Fassen wir die Ergebnisse der vorher- 
gegangenen Kapitel unter dlesem Gesichtspunkt zusammen, so laBt sich 
folgende Lbsungsmbgl ichkeit ftir die obige Aufgabe vorschlagen: 

In den Abschnitten 6.2 und 6.3 wurde nachgewiesen, daB das dynamische Bewe- 
gungsverhal ten von ungesteuerten Flugzeugen zumindest in linearen Windsche- 
rungen mit guter Genaulgkeit mit Hilfe von einfachen analytischen Beziehun- 
gen beschrleben werden kann. FUr alle In der Flugzeug-Symmetrieebene mog- 
lichen Formen von Windscherungen mit konstanten Gradienten lassen sich ge- 
eignete Ingen ieu rmodel 1 e zur Darstellung der Flugzeug-Elgenbewegung im 
flugbetriebl ich wichtigen Zeltbereich von 20 bis 60 Sekunden nach Einsetzen 
der Windscherung angeben. Die gesuchten Eigenwerte des Flugzeugs konnen zur 
Bestimmung der analytischen Zeltverlaufe von Bahngeschwindigkeit, Bahnwin- 
kel sowie Hbhe und Flugweg berechnet werden. Neben den zu erwartenden 
Trajektorien des Flugzeugs lassen sich so die zeitlichen Verlaufe von 
Fluggeschwindigkeit und nbherungsweise auch Nickwinkel vorausbestimmen 
(z.B. auch on-line an Bord eines Flugzeugs). 

Den Piloten und der Flugsicherung werden auf diese Weise unter Annahme des 
worst case wertvolle Prognosen Uber die Sicherheit des Flugbetriebs eines 
bestlmmten Flugzeugtyps in einer Windscherung an die Hand gegeben mit dem 
unschatzbaren Vortell, eine rechtzeltige Entscheidung iiber die ungefahrdete 
Fortsetzung des Fluges Oder liber einen Abbruch des Starts bzw. der landung 
zu treffen. 

Eine Erweiterung der Anwendung dieser Erkenntnisse auf nichtl inear verlau- 
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fende Windscherungen 1st denkhar und erbffnet neue Perspekti ven, beispiels- 
weise bei der Frage nach einer Anwendbarkei t der TAYLORschen Hypothese auf 
niederfrequente iindcrungen der Horizontal - und Vertikalwindkomponente. So 
1st erwagenswert, die Bewegungsvorgange abschnittweise zu 1 inearisleren und 
die einzelnen Verlaufe unter Beachtung der Rand- und ilbergangsbedingungen 
dominoartig anei nanderzuhangen, um so eine geschlossene Losung fur den 
gesamten Bewcgunqsverl auf zu erhalten. 

Es sei abschlieBend erwahnt, daB zur Ermittiung der Fl ugzeugtra.iektorien 
ohne weiteres auch das Mhertragungsverha 1 ten des Flugzeugs bei einer Anrc- 
gung durch eine Rampenfunktion w nach G1.U07) bestimmt und nach Berechnung 
der Flugzeug-Eigenwerte sowie einer LAPLACE-Riick trans formation wieder im 
Zeitbereich dargestellt werden kann 106 . Unter Beriick si chti gung der 
Gln.(66,67) lassen sich anschlieBend nach numerischer Integration die zuge- 
horigen Bahnkoordi naten angeben. Diese Methode 1st allerdings aufwendiger 
als die Losung der in der vorliegenden Arbeit angegebenen analytischen 
Gleichungen. Sie wird jedoch hier angefuhrt, weil sie Erwel terungsmbgl ich- 
keiten bietet zur Beriicksichtigung von Stel 1 groBenveranderungen, die z.B. 
vom Piloten oder Autopiloten vorgenommen werden. Verlauf und Stabi 1 1 tat der 
Bewegung werden durch diese linearisierte Rechnung recht gut wiedergegeben 
( B1LD 69 ). Abweichungen zwischen der nichtlinear simulierten und der auf 
der Grundlage der I'bertragungsfunktionen 1 inearisierten Bahn sind haupt- 
sachlich auf die Nahcrungsbeziehungen zuriickzufuhren. die bei der Bestim- 
mung der Eigenwerte nach Abschnitt 6 verwendet werden. So liefern die 
Naherungen insbesondere fur die Phygoidfrequenz haufig zu groBe Werte, 
wodurch dann die Phygoid-Wel 1 enl ange zu kleln 1st. Im BILO 69 1st dieser 
EinfluB im Vergleich zwischen den Kurven (b) und (c) zu erkennen. Wie 
BILD 70 zeigt, werden die zeitlichen Verlaufe von Bahngeschwindigkeit, 
Bahnwinkel und Hbhe auf diese Weise mit guter Genauigkeit angeniihert, wobei 
wiederum eine liberei nstimmung fiir einen Zeitbereich von etwa 20 his 60 
Sekunden gegeben 1st. 

Welche der beiden Methoden zur Beschreibung des dynamischen Verhaltens ei- 
nes Flugzeugs in einer Windscherung verwendet wird, sollte von den Gegehcn- 
heiten des Einzel problems abhangig gemacht werden. Beide Lbsungswcge.sowohl 
die analytischen Naherungsbeziebungen dieser Arbeit a Is auch die Verwendung 
von iihcrtragungsfunktionen, liefern als technische I ngenieurmodel 1 e hinrei- 
chend genaue Ergebnisse und soil ten in der Praxis weiter erprobt werden. 










182 - 


183 - 


8. Zusatrcnenfassung 

Aufgabe der vorllegenden Untersuchung 1st es, die Zusammonhange zwischen 
den auf eln Flugzeug elnwirkenden Windelnfl iissen, speziell Vlindscherungen, 
und dem darans resul tierenden dynamischen Verhalten des ungesteuerten Flug- 
zeugs zu verdeutl Ichen. 

Aus einer Reihe von meteorologischen Grundsltuationen, In denen Windsche- 
rungen zu beobachten slnd, erweist sich der sog. DOWNBURST (Gewitter-Fal 1 - 
wind) nach den Ergebnissen von FI ugunfall analysen als die gefahrl ichste. 
FUr diesen Strbmungsvorgang wurde eln einfaches stromungsmechanlsches Mo- 
dell aufgestellt, das die wesentl ichen Parameter der Windscherung (konstan- 
te Windgradienten innerhalb der Strbmungsgrenzen) wiedergibt. Aus vorlie- 
genden Messungen konnte ein empirischer Zusammenhang zwischen den beiden 
beteiligten Hauptdiagonal el ementen des Gradienten des Windvektors entwik- 
kelt werden, der die systematische Untersuchung der Einfliisse dieses Stro- 
mungsvorgangs auf die StabilitSt und das dynamlsche Bewegungsverhal ten 
eines ungesteuerten Flugzeugs gestattet. 

Dazu wurde das nichtlineare Differential gleichungssystem der Flugzeug- 
LSngsbewegung um die entsprechenden Windelnfliisse erweitert und nach den 
Ubl ichen Methoden linearislert. Die auf das Flugzeug wlrkenden WindgroOen 
slnd von den Zustandsparametern der FI ugzeugbewegung abhangig und miissen 
bei der Aufstellung der Systemmatrix beruckslchtigt werden. Es erwies sich 
als ausreichend, den EinfluO des Windes mit Hilfe der linearen Ableltungen 
der Windkomponenten nach den Ortskoordinaten, den Windgradienten, zu cha- 
rakterlsieren und die stationSren Windkomponenten wie auch die Ableitungen 
hbherer Ordnung auBer acht zu lassen. Alle vier in der FI ugzeug-Langsbewe- 
gung vorkommenden Windgradienten haben EinfluO auf die Lage der Phygoldwur- 
zeln, wobei auch aperiodlsch bzw. dynamisch instabile Eigenwerte auftreten 
kbnnen. Wegen der Weg- bzw. Hdhenabhangigkeit der Wiridgeschwindigkei ten 
entstehen ortsverSnderl Iche Luftkrafte, die zu den zusatzl ichen Eigenwerten 
"Hbhenwurzel " und "Wegwurzel" filhren, wenn die Windscherung durch eln 
Hauptdiagonal element des Gradienten des Windvektors beschrieben wird. Diese 
aperiodlsch auftretenden Wurzeln kbnnen zahlenmiiBIg mit guter Naherung dem 
Wert der beteiligten Windgradienten gl eichgesetzt werden und slnd entspre- 
chend dem Vorzeichen der Gradienten stabil Oder instabil. 


Fur alle in der FI ugzeug-Symmetrieebene moglichen Formen von Windscherungen 
mit konstanten Gradienten lassen sich geeignete Ingenieurmodel le zur Dar- 
stellung der Flugzeug-Elgenbewegung im fl ugbetriebl ich wichtigen Zeitbc- 
reich von 20 bis 60 Sekunden nach Einsetzen der Windscherung angeben. Die 
einfachen analytlschen Gleichungen beschreiben den Zeitverlauf von Bahn- 
geschwindigkeit und Bahnwlnkel und liefern nach einer numerischen Integra- 
tion auch die Trajektorien des Flugzeugs. Ferner kbnnen die Verlaufe von 
Fluggeschwindigkeit und Nickwinkel naherungsweise ermittelt werden. 

In dem angesetzten DOWNBURST-Model 1 slnd die beiden Hauptdiagonal el emente 
u Wx und w Wz des Gradienten des Windvektors enthalten, die neben einer 
veranderten Lage der Phygoidwurzel n sowohl zu einer Hohen- als auch einer 
Wegwurzel filhren. Wegen der zugrundel legenden stromungsmechanischen Zu- 
sarnmenhange ist u^ x immer positiv, so daO die Wegwurzel in .fedem Fall (wenn 
auch nur sehr schwach) instabil ist, wiihrend die aperlodische Hbhenwurzel 
stabil 1st, da w Wz stets einen negativen Wert aufweist. Die aperiodischen 
Bewegungen haben groBe Zei tkonstanten und sind daher fur den gesamten 
Bewegungsabl auf nur von untergeordneter Bedeutung. 

Abhangig von der GroBe der beiden Gradienten des Gewltterfal Iwinds kann die 
Phygoide dynamisch instabil werden. Eine Gefiihrdung der Flugsicherheit geht 
dabei jedoch offensichtl ich weniger von der Tatsache aus, daB eln instabi- 
ler Schwingungscharakter der langsamen Bahnschwlngung mit aufklingenden 
Amplituden vorliegt. Erfolgt die Anregung der schl echtgedampften Schwingung 
in einer niedrigen Flughohe, so wird i.a. vlelmehr der Einschwingvorgang 
noch nicht vbllig abgeklungen sein, bevor das Flugzeug den Boden erreicht. 
Ein fol genschwerer Absturz wird unvermeidbar, wenn die wahrend dieses 
Einschwingens entstehenden groBen Vertikal abl agon vom bcabsichtigten Gl el t- 
pfad aufgrund der hohen Pi 1 otenbel astung 1m Landeanflug iiberhaupt nicht 
Oder aber zu spat bemerkt werden. 

Der steiler werdende Bahnwinkel ist im wesentl ichen auf ein Leistungsdefi- 
zit zuriickzufiihren, das dem Gradienten u Wx direkt proportional ist. Weitere 
wichtige Einfl uBgroBen sind die Referenzfluggeschwindlgkeit V R und der 
Referenzbahnwinkel yr. bdi der Betrachtung der Phygoidfrequenz auch die 
aerodynami sche Gute Cy/C^. Da die heutigen Verkehrsf 1 ugzeuge zumindest im 
Landeanflug aufgrund der flugbetriebl ichen Gegcbenheiten standardisierte 
Werte von Fluggeschwindigkeit und Bahnwinkel einhalten, sind die angegebe- 
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non Hiihnrun!lS<l)oichiinfj(!n> soforn sip mir vnn flipson boidcn Par.imptprn nl>- 
hiingen, unlversell verwemlhar. 

Um das FI ugverhal ten elnes Flugzeugs fur den zur Debatte stehenden Zeitraum 
von 20 bis 60 Sekunden nach Einflug In die Windscherung zu prognost izieren, 
wi rd vorgeschl agen, die In der Untersuchung behandelten Ingenieurmodel 1 e 
fiir die Beschreibung der ungesteuerten FI ugzeugbewegung ei nzusetzen. Auf 
diese Welse wird den Piloten Oder der Flugsicherung die Entscheidung ermog- 
licht, ob z.B. ein Landeanflug unter Scherwindbedingungen weiterhin sicher 
durchgefuhrt werden kann Oder besser abgebrocben werden sollte. Aufgrund 
des einfachen Aufbaues dieser linearisierten Slmul ationsmodel 1 e sind sie 
auch fiir den on-1 ine-Betrieb an Bord eines Flugzeugs geeignet. 
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Unfalle infolge Windscherungen 

Zum Erkennen und nach Mogllchkelt auch zur Reduktlon der Gefahren fur den 
normalen Flugbetrleb hat die amerlkanf sche Luftfahrtbehorde FAA (Federal 
Aviation Administration) spezlelle Forschungsprogramme Ins Leben gerufen. 
Eines dieser Programme befaOt sich mit den Gefahren, die durch Wlndscherun- 
gen entstehen I11J. Zu den im Forschungsprogramm deflnlerten Aufgaben ge- 
hort es u.a., zurlickllegende Unfalle auf mogliche Scherwlndelnfl lisse zu 
tiberprlifen, die bisher unerkannt geblieben sind. Das Projekt wurde in zwel 
Tellen durchgefiihrt, wobel sich ein Teil mit Flugzeugen mlt elnem Gesamtge- 
wlcht von 12.500 lb und mehr (groBer 5,6 to) befaBte. Nur diese Ergebnlsse 
werden hler wiedergegeben. 

Anhand der vorllegenden Daten von liber 59.000 Unfallen Oder Zwlschenfal 1 en, 
die bei der amerikanl schen FI ugunfal 1 untersuchungsbehbrde HTSB (National 
Transportation Safety Board) gespelchert werden, wurde die Unfall Iste nach 
vorgegebenen Kriterlen maschlnell durchsucht. Es ergaben sich die folgenden 
Erkenntnlsse [124] : 

Von den untersuchten 59.465 Unfallen bzw. Zwlschenfal 1 en (Incidents) erelg- 
neten sich 1m Flughafen-Nahberelch 5.277 wahrend der Startphase (=9%) und 
14.055 bei Anfliigen und Landungen (=24J). Von dlesen Unfallen sind nach den 
vorgegebenen Suchkriterien (Gewlcht groBer 5,6 to, bestimmte meteorologl- 
sche Bedingungen, die auf Windscherung schlieBen lassen) 25 auf die nachge- 
wlesene Oder vermutete Auswirkung von Scherwfnd zurUckzufiihrcn (-0.13%). 

In TABELLE Al.l sind diese Unfalle chronol ogi sch und mlt der Angabe der 
wahrschelnl Ichen Scherwindsituatlon aufgelistet. Die Tabelle 1st um vler 
weitere Unfalle bzw. Zwlschenfal le erganzt, die sich nach AbschluO der 
Untersuchungen erelgneten. 

In 16 der 29 Falle wurde Gewltteraktivitat in der unmittelbaren Nahe der 
Unfallstelle beobachtet. In alien Fallen war diese Wettersl tuatlon vor dem 
Eintreten des Unfalls bekannt. 



Datum 

Fly&jt},. 

Unfal lort/Staat 

Meteorologische Information 

1. 01.03.1964 

wmwm 

Lake Tahoe, Nevada 

Schnee 

2. 01.07.1964 


New York (JFK) 

Gewitter 

3. 24.12.1964 

HM 

San Francisco, Kalifornien 

Regen/Nebel 

4. 17.03.1965 

B 727 

Kansas City, Missouri 

Schneeschauer 

5. 27.02.1965 

DC 8-33 

New Orleans, Louisiana 

Gewitter 

6. 08.06.1968 

B 727 

Salt Lake City, Utah 

Gewitter 

7. 02.04.1970 

C 401 

Morrisville, North Carolina 

Regen/Nebel 

8. 27.07.1970 

0C 8 

Naha Air Base, Okinawa 

Regenschauer 

9. 04.01.1971 

DC 3C 

New York (LGA) 

Regen 

10. 18.05.1972 

DC 9 

Ft. Lauderdale, Florida 

Gewitter 

11. 26.07.1972 

B 727 

New Orleans, Louisiana 

Gewitter 

12. 12.12.1972 

B 707 

New York (JFK) 

Spriihregen/Nebel 

13. 03.03. 1973 

B 727 

Wichita Kansas 

Gewitter 

14. 15.06.1973 

DC 8 

Chicago, Illinois 

Gewitter 

15. 23.07.1973 

FH 227 

St. Louis, Missouri 

Gewitter 

16. 28.10.1973 

B 737 

Greenboro, North Carolina 

Regenschauer 

17. 27.11.1973 

DC 9 

Chattanooga, Tennessee 

Gewitter 

18. 17.12.1973 

DC 10 

Boston (Logan), Massachusetts 

Kaltfrontdurchzug/Regen 

19. 30.01.1974 

8 707 

Pago Pago, Samoa 

Regenschauer 

20. 14.12.1974 

B 727 

Houston, Texas 

Gewitter 

21. 24.06.1975 

8 727 

New York (JFK) 

DOWNBURST/Gewitter 

22. 07.08.1975 

B 727 

Denver (Stapleton), Colorado 

DOWNBURST/Virga 

23. 12.11.1975 

B 727 

Raleih, North Carolina 

Regenschauer 

24. 29.11.1975 

DC 9 

St. Louis, Missouri 

Gewitter 

25. 31.12.1975 

DC 9 

Greer, South Carolina 

Regen/Nebel 

26. 23.06.1975 

DC 9 

Philadelphia, Maryland 

DuWNBuRST/Gewitter 

27. 03.06.1977 

B 727 

Tucson, Arizona (Zwischenfall) 

DOWNBURST/Virga 

28. 22.08.1979 

B 727 

Atlanta, Georgia (Zwischenfall) 

DOWNBURST/Gewitter 

29. 26.07.1981 

B 747 

Atlanta, Georgia (Zwischenfall) 

DOWNBURST/Gewitter 


Tabel le A1. 1 : Unfalle von Verkehrsf lugzeugen, bei denen vermutlich 

Windsc'ierung beteiligt war (nach [124]). 
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In 17 Fallen wurden intensive bis schwere Regenschauer entlang des Gleit- 
pfades gemeldet. In 4 weiteren Fallen war der beobachtete Regen von mittlerer 
Starke. Es kann davon ausgegangen werden, daft die schweren Regenschauer von 
intensiven Fallwinden (DOWNBURST) begleitet waren. 

In 6 Fallen lag ein baroraetrischer Drucksprung zur Unfallzeit vor, der je- 
doch in nur drei Fallen bereits vor dem eigentliche Unfall festgestellt wurde. 
Bei alien 6 Unfallen konnte Gewitteraktivitat beobachtet werden. 

In 10 der 28 Falle registrierten vorhandene Bodenmeftgerate eine bedeutende 
Winddrehung. 

In wenigstens 5 Fallen lagen Pi loteninformationen iiber eine vorhandene Scher- 
windsituation vor, die nicht spater als 15 Minuten vor dem Unfall abgegeben 
wurden. 

Fazit dieser Untersuchungen: 

- Scherwinde sind moglicherweise bei mehr Unfa lien als unmittelbare Ursache 
anzusehen, als bisher angenommen wurde. 

- Offensichtl ich konwit es besonders in Gewitternahe zu gefahrlichen Wind- 
scherungen, die den Flugbetrieb stark beeintrachtigen konnen. 

- Schwere Regenschauer vergroftern die Gefahrdung der Flugsicherheit zusatz- 
lich, wobei oft starke Abwinde innerhalb der Niederschiage zu beobachten 


- Vorhandene meteorologische Bodeneinrichtungen haben in vielen Fallen Anhults- 
punkte filr mogliche Scherwindgefahren gemessen und aufgezeichnet. Die ver- 
fugbaren Informationen wurden aber oft nicht schnell genug an die Piloteu 
weitergegeben. 
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Anhang A2 

333S3333Q 


Analyse verschiedener Gewitterfallwinde 


Aufgrund einer Reihe von schweren FI ugzeugabstiirzen, die sich in Gewitter- 
nahe ereigneten, ist seit 1975 bei Flugunfal luntersuchungen ein hesonderes 
Augenmerk auf die Feststellung dor zum Unfal 1 zeitpunkt herrscbenden Wind- 
verhiil tnisse gerichtet worden. Dabei wurden sowohl FI ugschreiberaufzeich- 
nungen (neuerdings auch die Aufzeichnungen der sog. Performance and Mainte- 
nance Recorder , PHR) als auch Radarmessungen verwendet, ferner Satelliten- 
fotos und meteorol ogi sche Bodenwetterbeobachtungen. In vielen Fallen wurden 
die gesuchten Windverlaufe rait Hilfe von Simul ationsnachrechnungen iterativ 
rekonstruiert bzw. verbessert. 


Die aus diesen Untersuchungen resul tierenden Ergebnisse sollen, sofern sie 
sich auf die Stromungsverhal tnisse in Gewitterfal lwinden beziehen, im fol- 
genden systematisch analysiert werden. Dabei soil insbesondere erniittelt 
werden, inwieweit sich die beobachteten Windstromungen mit Hilfe eines ein- 
fachen Staupunktstromungsmodel 1 s beschreiben lassen. Das Windraodell zeich- 
net sich dutch konstante Windgradienten innerhalh der Stromungsgrenzen aus 
und ist dadurch fUr eine analytische Untersuchung der FI ugzeugbewegung in 
Windscherungen unter Verwendung 1 Inearisierter Glelchungen gut geeignet. 

Es stehen die Daten von 6 UnfSllen bzw. Zwischenfbl len zur Verfiigung, die 
nachfolgend unter den gemeinsamen Gesichtspunkten dargestellt werden: 

1) Kurzbeschreibung des Unfal 1 herganas und des meteorol ogi schen Scenarios, 
soweit es fiir die anschl ieOende Analyse dienlich ist. Ausfiihrliche Dar- 
stellungen der Geschehnisse enthalten die angegebenen Uteraturstel len. 

2) Darstellung der Windkomponenten Uber den fiir die Stromungsverhal tnisse 
in Staupunktstromungen relevanten Koordinatenachsen: 

u Wg = f(x), v Wg = f(y), w Wg = f (z) 

mit den Hauptachsen x,y,z der angenommenen Staupunktstromung. 

3) Festlegung des Staupunktes und Ermittlung der Windgradienten. 

4) Bei Bedarf Bestimmung von Restwindprofilen, die der Staupunktstromung 
zusiitzlich uberlagert werden miiBten, wenn die beobachteten Stromungs- 
verhSl tnisse besser nachgebildet werden sollen (z.B. Rotorwirbel ). 
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Die Bestimmung der Windgradienten u Wx und w Wz (im Fal 1 IV: u Wx und v Wy ) 
erfolgt auf graphischem Wege. wahrend die verbl eibenden Gradienten v Wy bzw. 
w Wz so gewahl t werden, daB sie die Konti nul tatsgl ei chung (26) erful 1 en. 
Kleinere Schwankungen der Horizontal- und Vertikalwindkomponenten werden 
als Liberlagerte Bolgkeit gedeutet und auOer acht gelassen. 

Der Nul 1 durchgang der linear abnehmenden Horizontalwindgeschwindigkeit legt 
den Ort des Staupunktes auf dem Flugweg fest, wHhrend das Maximum der 
Horizontalwindgeschwindigkeit als vorderste Linie der sich radial ausbrei- 
tenden Kaltluftfront angesehen wird. Die Verti ka 1 wi ndgeschwi ndi gkel t der 
AbwSrtsstrbmung muB bis zum Erdboden zu Null abgebaut sein. 

Zusatz 1 i ch zu den Wlndverl aufen sind in alien untersuchten Fallen die 
Bahnverlaufe in der Vertikalebene (x g -z g -Ebene) angegeben, bei den Lande- 
bzw. Durchstartbeispielen auBerdem die Referenzgl ei tpfade. Der Koordinaten- 
ursprung wird in den meisten Darstel 1 ungen an den Ort des G1 eitpfadsenders 
gelegt. Demgegeniiber werden die Strom- und Potenti a 1 funk 1 1 onen der Stau- 
punktstromungen auf einen Koordi natenursprung bezogen, der im Jeweiligen 
Staupunkt liegt: 

* • v = f(x g,st- yg.st* z g,St ) ■ 

Es gilt der Zusammenhang: 

x g,St = x g x St > 

y g,St = y g y St > 

z g,St = z g • 

Die Werte x st und y st beschreiben die geometri schen Abstdnde zwlschen dem 
Glei tpfadsender (bzw. dem Ursprung des x g -z g -KS) und dem Staupunkt. Ver- 
lauft die Flugbahn durch das Zentrum des Gewi tterfallwinds, wle dies bis 
auf den Fall IV (Tucson) gegeben ist, so ist der seitliche Staupunktabstand 
y st g 1 ei ch Nul 1. 

Die Bahnverlaufe dienten in einigen Fallen dazu, die Windkomponenten den 

rel evanten Koordinatenachsen zuordnen zu konnen, z.B. bei der Ermittlung 

von w Wg (z g' aus gegebenem "w g (x g ) mit Hilfe des Zusammenhangs x g (z g ). Aus 

Anschaul ichkeitsgriinden wird der Vertikal wi ndverl auf als H = -z = f(w u _) 

9 

dargestellt. 
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Wie 1m Abschnltt 2.4 verwenden wir zur Darstellung der Stromliniengleichung 
f *) und der Potential gl eichung $ die dlmenslonslosen Staupunktkoordinaten 

x = x g,St 1 x o ' 

y = >g,St 1 *o 

und z = z g,St 1 z o 

ml t den vortel 1 haften Bezugslangen x Q = y 0 = z Q = 1 m. Oaml t erhal ten wir 
die allgemeinen Gleichungen: 

Potential funktion : t a K (at'+bn+cc ), 

Stromliniengl el Chung : Y = K 2 C c,t n = const. 

Oabei gilt: t K i] = IK 2 ] = m*/s, wShrend die Konstanten a, b und c die 

Zahlenwerte der Gradlenten u Hx , v Wy und w Wz haben, aber dimensionsl os 

eingesetzt werden. Ole Konstante K z charakterisiert die Menge der Werte der 
Stromfunktion f und 1st als allgemeine Konstante aufzufassen. Wir konnen 
uns im folgenden auf die Angabe der Parameter K 2 , a, b und c beschrSnken, 
um die jeweiligen Strbmungsvorgange zahlenmaOig zu kennzeichnen. 
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A2 . 1 Flugunfall (1), New York. 

Am 24. Juni 1975 verungliickte eine Boeing B- 727 der Eastern Airlines beim 
Anflug auf den New Yorker J.F.Kennedy-Flughafen, in dessen Bereich sfch zur 
Zeit des Unfalls ein Gewitter befand. 

Das Flugzeug flog zunachst normal auf dcm Gleitpfad an. Unterhalh einer 
Hohe von 150 m gcriet die Maschine in starkcn Rcgen und in elnc ausgcpr<igte 
Scherung des Horizontal- und Vertikalwindos ( B1LD 1 ). Die Piloten erkannten 
die Anderung der Anstromgeschwinriigkeit und die Ahweichung vom Gleitpfad 
als Folge der Windscherung zu spat, da beide versuchten, durch Wolken und 
Regenschleier hindurch den Sichtkontakt zur Landebahnbefeuerung herzustel- 
1 en. Das Flugzeug schlug ca. 1 km vor dem elgentlichen Aufsetzpunkt auf den 
Boden auf und zerschellte. 

Genaue Untersuchungen der meteorol ogi schen Bedingungen ergaben, daB sich 
das Gewitter iiber dcm Flughafen zur Unfallzeit in seinem Rei festadlum be- 
fand. AuBerdem hatte das Radarecho des Gewitters im Wetterradar die charak- 
teristische Form einer " Speerspitze" (spearhead) , die nach FUJITA l8llein 
markantes Zeichen fur das Auftreten eines DOWHBURST 1st- 

Flight Data Recorder (FDR) und Cockpit Voice Recorder (CVR) lieferten die 
zur Unfal 1 untersuchunp herangezogenen Angnbcn zur Rekonstruktion der Flug- 
bahn und der Windprofile. 

In BILD I 1st eine Zunahme des Gegenwinds und des Abwinds mit einem Wind- 
maximum im Bereich zwi schen -3.500 m und -2.500 m (H 200 m) vor dem Gleit- 
pfadsender zu erkennen. Es kann angenommen werden, daB diese Windandcrung 
den Rand des Ka 1 tl uftausf 1 usses anzeigt. Der radiale AusfiuB aus dem Gcwit- 
terfallwind hat sich also vermutlich bis zu diesem Bereich ausgebreitet. 

Die Horizontalwindkomponente laBt sich bis zu einer Entfernung von ca. 3 km 
von der Landebahn mit groBer Genauigkcit mit Hilfe eines konstanten Gradl- 
enten uy x beschreiben. Der Hu 1 1 durchgang der linear abnehmenden Horizontal- 
windgcschwindigkeit legt den Ort des Staupunktes fest: 

x St = - 275 m - 


*) Wir heschriinken uns im folgenden auf die Darstellung der Gleichung der 
Stromlinien in der uns interessierenden x-z-Ebene (FI ugzeug-Lanasebene). 




"t 0~l/ 












Legt man beim Vertika Iwindverl auf eine Ursprtingsgerade derart fest, daB sie 
im Bereich der oberi beschrlebenen Horizontalwindfront die w w -Kurve tanglert, 
so erhalt man damit den zur Staupunktstromung gehorigen Vertikalwindanteil. 
Fiihrt man auf graflschem Wege eine Trennung von Unearem Vertikalwind- 
verlauf und Gesamtverl auf des Vertlkalwinds durch, so verblelht eine Rest- 
kurve, die unter Beachtung der Zuordnung Xg(z g ) Liber dem Flugweg darge- 
stellt wfrd ( BILD AB.i.l ). 

Diese Kurve entsprichf. mit guter Naherung dem Geschwindigkei ts verl auf nines 
zahen, symmetri schen Wirbels. Es liegt also die Vermutung nahe, daB der 
Staupunktstromung noch ein Wirbel Liber 1 agert war, den das Flugzeug durch- 
flog. Hinweise auf das Auftreten von Wirbeln in Gewitterfal lwinden sind in 
[122J angegeben. Die Auswirkung des obengenannten Wirbels wird in der 
vorllegenden Arbeit nicht welter untersucht. 



BILD A2.I.1: Darstellung des restlichen Vertikalwi ndantei 1 s als Funktion 

des Flugweges nach Beriicksichtigung des Staupunktstrdmungs- 
anteils aus BILD I . 

Die Restkurve laBt auf einen zahen Wirbel schlieBen (vgl. 
auch BILD 31). Der Mullpunkt der eingetragenen Flugwegkoor- 
dinate bezieht sich wie in BILD I auf den Glci tpfadscnder. 



Es ergeben sich die Werte: 


u Hx = 0.005 s' 1 , w Wz = -0.02 s' 1 , 

sowi e mi t G1 . (26) : 

v Wy * * u Wx * w Wz “ °’ 015 ■ 

Datnit folgt filr die charakteristischen Parameter der Potential funktion und 
der Gleichung der Stromlinien: 



K, [mVs] 

a 

b 

c 

-e/a 

bzw. 

0.5 

0.0025 

0.005 

1 

0.015 

3 

-0.02 

-4 

4 


mit x g.St ° x g + 275 m - yg.St = *g und z g,St = z g‘ 


In BILD A2.1.2 sind die Stroml Inienverl aufe, die eine Schar von Hyperbeln 
bilden, filr den New Yorker Unfall I dargestellt. Wegen der prinzipiel len 
Shnllchkelt dieser Stroml Inienverl aufe bel Staupunktstromungen wird in den 
nachfol genden Belspielen auf eine Darstellung weiterer Stroml ini enbi 1 der 
verzichtet. 
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A2 . 2 Flugunfal 1 (II), New York ■ 

Am 24. Juni 1975 befanden sich in der Zeit von 15:45 h bis 16:10 h (Orts- 
zeit) 14 Flugzeuge im Landeanflug auf die landebahn 22L des New Yorker 
Flughafens JFK. Vile In J9]festgestel 1 t wird. flog jedes dieser Flugzeuge 
durch einen Teil des Uber dem Flughafen beobachteten Unwetters, das sicb 
auf den Wetterradarschirmen deutlich als Speerspitze abbildete. Etwa 10 
Minuten vor dem fol genschweren Absturz der B727 der Eastern Airlines (Un- 
fall I) steuerte eine Lockheed L1011 derselben FI uggesel I schaft die Lande- 
hahn an. Oer Plug verlief bis zu einer Hohe von ca. 130 m ruhfg und normal. 
Das Flugzeug flog dann in ein auOergewbhnl ich schweres Regenschauer ein. 
und die Flugsicht gfng auf Null zurlick. Gleichzeitig sank die Fluggeschwin- 
digkeit von 74 auf 62 m/s (144-*- 121 kts). Die Piloten trafen die Entschel- 
dung zum Durchstart und gaben den entsprcchendon Schub. Trotzdem blieb das 
Flugzeug bis zu einer Minimalhohe von ca. 17 m in einem $1nkflu9, bevor es 
schlieflllch den angestrebten Steigflug zum Durchstarten erreichte. 

Die Auswertungen der FI ugschreiberaufzeichnungen ergeben die in BILD II 
dargcstellte Situation. Die zugrundegel egte Staupunktstrbmung wird durch 
folgcndo Zahlenwcrte charakterisicrt: 

Xgt = -1.340 m = x g + m) . = 0. 

u Mx = 0.02 s' 1 , w Wz = -0.035 s" 1 . 

Als zugehoriger Gradient zur ErfUUung der Gl.(26) ergibt sich: 

V y y = 0.015 s' 1 . 

Damit lauten die Parameter der Potential funktion und der Stromlinien- 
gleichung: 



Kj [m'/sl 

a 

b 

c 

-c/a 


0.5 

0.02 

0.015 

-0.035 

7 

bzw. 

0.0025 

4 

3 

-7 

4 



-10 


-5 


0 


20 U w (m/s] 

i 

I New York 
24. J uni 1975 
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A2.3 FI ugunfal 1 (III), Philadelphia. 

tm Goblet von Philadelphia hefanden sich am Nnchmittag des ?.3. Juni 1076 
einzelne Schauer und Gewitter. Wiihrend dieser Zeit stlirzte eine DOUGLAS DC9 
der Allegheny Airlines befm Durchstarten nach einer abgebrocbenen Landung 
auf die Landebahn 27R des Fluqhafens Philadelphia. 

Das Flugzeug geriet beim Landeanflug zunachst in eine Starke Gegenwindsche- 
rung. Daraufhin nahmen die Piloten den Schub zuriick, um die FI uggeschwin- 
digkeit herabzusetzen und auf dem Gleitpfad zu bleiben. In der Nahe der 
Landebahnschwel le wurde die Landung wegen starken Seitenwlndes abgebrochen. 
Wiihrend des Durchstartens nahm der Gegenwind ab, und die Maschine schlug 
mit dem Heck voran auf dem Boden auf. 

Wetterradaraufnahmen zeigen zur Zeit des Unfalls ein speerspitzenfdrmiges 
Echo liber dem Flughafen. Es wird angenommen, daG das Flugzeug direkt in das 
Zentrum des dazugehorigen Gewitterfal lwinds elnflog. Die Abwindzelle war 
zudem durch starken Regen gekennzeichnet. 

Das Flugbahnprofi 1 konnte unter Verwendung von FI ugsehreiber- und Cockpit- 
Voice-Recorder- Aufzeichnungen rekonstruiert werden (vgl. die In BILD III 
eingetragenen dberfl ughohen uber einigen geodatl schen Referenzpunkten [79J). 
Die Flugbahn zwischen dem tiefsten Punkt des Landeanfluges (liber dem Gleit- 
pfadsender) und dem Aufschl agpunkt wird als parabel ahnl ich angenommen. Der 
Scheitelpunkt der Bahn llegt in der Mltte des Bogens in einer Flughohe von 
ca. 60 m. 

F Li r den Verlauf von Mori zonta 1 wi nd und Vertikalwind als Funktion des 
Flugweges sind in [79] verschiedene Simul ationsmodel 1 e angegeben. Das 
wahrschelnl ichste dieser Model le wird hler verwendet. 

Der llorizontalwindverlauf zeigt 1m Bereich x<-500 m eine Zunahme des Gegcn- 
windes. In dicsom Bereich ist die Boenfront des horizontalen Ausflusses an- 
zunehmen. In der die MischungsvorgSnge zwischen der Kaltluft des Gewitter- 
fal lwinds und der Umgebungsl uft stattfinden. 

Ab x>-500 m nlmmt der Gegenwind linear ab, so daO in diesom Bereich das 
Windmodell einer Staupunktstromung angesetzt werden kann. Nach dem Wind- 
model 1 4a aus [79Jntmmt die Gegenwindkomponente ab :< > *460 m wieder zu. 
















LU 
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Dieser Windverlauf stimmt nicht mit den Windverha ltnisscn in einer Stau- 
punktstromung uberein, bei der der Gegonwind bis zum Staupunkt linear ab- 
nimmt. Die Wioderzunahme des Gegenwindes 1st mogl icherweise auf den EinfluG 
der Bodengrenzschicht zuriickzufiihren, die in der vorliegenden Untersuchung 
nicht beriicksichtigt wird. Statt dessen wird die lineare Abnahme der u Wg - 
Komponente bis zu u Wg = 0 angenommen, so daG sich die Lage des Staupunktes 
ergibt zu 

x Jt » +750 m (y s ^ = 0). 

Der Vertikalwindverl auf entspricht ebenfal 1 s dem angegebenen Windmodel 1 4a 
aus der Unfalluntersuchung 1 79 J , wobei der in GILD III dargestellte Verlauf 
wiederum mit Hilfe des Flugbahnprofils als H = f(w Wg ) ermfttelt wurde. Da 
belm Landeanflug und dem sich anschl ieGenden parabe I formi gen Tell der 
Flugbahn dieselbe Flughbhe bis zu dreimal passiert wird. miiGte entspreehend 
dem Staupunktstromungsmodel 1 jedes Hal dieselbe Windgeschwindigkeit in 
einer bestimmten Hohe auftreten. Nach den Angaben der Unfallanalyse trifft 
das nicht exakt zu. Naherungswei se laGt sich jedoch der Vertikalwindverl auf 
mit einem konstanten Gradienten w Wz beschreiben. 

Es ergeben sich die Werte: 

u Wx = 0.022 s' 1 , w Wz = -0.165 s' 1 , 

sowie mit G1 . (26) : 

v Hy ° 0.143 s' 1 . 

Fiir die Potentialfunktion bzw, Stromliniengleichung gelten die Parameter: 



Ki [m'/s] 

a 

b 

c 

-c/a 

bzw. ca. 

0.5 

0.011 

0.022 

1 

0.143 

6.5 

-0.165 

-7.5 

7.5 


2 Jl 


A2.4 Flugunfall (VI), Tucson. 

Am 3. Juni 1977 ereignete sich am Flughafen Tucson, Arizona, ein Zwischen- 
fall, als eine Boeing B727 der Continental Airlines auf der Startbahn 21 
startete. Ein ausgedehntes Gewitter hatte etwa 6 Minuten, bevor das Flug- 
zeug zum Start anrollte, eine staubtrockene Boenfront quer liber den Flugha- 
fen gesandt, und der Start war so langc verschoben worden, bis diese Front 
den Startbahnboreich passiert hatte und die Sicht wieder besser wurde. Beim 
Losen her Bremsen betrug die Gegenwindkomponente ca. -20 bis -22 m/s, urn 
dann im Verlauf des Rol 1 vorgangs auf Hull abzunchmen und schlieGlich nach 
dem Abheben in eine Riickenwindkomponente iiberzugehen. Gleichzeitig stellte 
sich eine zunehmende Seitenwindkomponente von rechts ein, die bis zu einer 
Geschwindigkeit von -20 m/s anwuchs. Da das Flugzeug infolge dieser widrl- 
gen Windverhaltnisse nach den Abheben kaum Hohe gewann, streifte es zwei 
kurz hinter dem Startbahnende befindliche Lei tungsmasten, die jeweils nur 
eine Hohe von etwa 11 m hatten. Nach diesem Zusammenpral 1 sank das Flugzeug 
wieder bis zu einem Bodenabstand von nur etwa 5 m herab, und es ware auf 
den Boden aufgeschl agen, wenn nicht; eine plotzlich auftrotende Gegenwind- 
komponente eine schlagartige Zunahme der Anstromgeschwindigkeit und einen 
nunmehr kontrol 1 ierten Startstcigf 1 ug ermoglicht hatte. Die Maschine konnte 
schlieGlich nach einer Platzrunde leicht beschadigt auf einer anderen 
Landebahn des Flughafens landen 1119]. 

Die In [119]als wahrschei nl ich angenommenen Windverhaltnisse sind in 
BILD IV wiedergegeben, wobei die Komponente von Gegen- bzw. Riickenwlnd und 
Seitenwind in das in der Draufsicht dargestellte DOWMBURST-Achsensystem 
umgerechnet wurden. Die Annahme einer seitlichen Ablage des Staupunktes von 
der Flugbahn wird in il211bestatigt. 

Die zugehorigen Zahlenwerte lauten: 

x St = + 1- 610 ro > y S t = +3 ^ 5 m 

sowie 

u Wx = 0.015 s' 1 , v Wy = 0.036 s' 1 . 

Der rechnerisch zur Erfiillung der G 1 .(26) erforderl iche Vertikalwindgradiont 

w Wz = -0.051 s' 1 









bestatigt einerseits die Aussagen in [119], daO die Vertlkalwlndkomponente 
im ersten Teil der Flugbahn bis zum ZusammenstoO mit den Leltungsmasten 
vernachl assigbar klein sei (Vertikalwind in 11 m Hohe unter Ansatz des 
Staupunktstriimungsmodel 1 s: w Wg !z=-llm) = 0.56 m/s). Andererseits zelgt ein 
Vergleich des durch Erfijllung der Kontinuitatsgleichung ermittelten w Wz - 
Wertes mit den GroCenordnungen der in den anderen Beispielen "gemesspnen" 
Zahlenwerte fur Wy z> ebenso wie fiir v^, daO die auf diese Weise bestimmten 
Gradientenwerte realistisch sind. 

Die charakteristischen Parameter der Potential funktion und der Gleichung 
der Stromlinien lauten: 



Ki [m'/s] 

a 

■ 

c 

-c/a 


0.5 

0.015 

0.036 

-0.051 

10 






3 

bzw. ca. 



0.0025 

3 

7 

-10 












A2.5 Flugunfall (V), Denver. 
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Am Nachmittag des 7. August 1975 entstanden im Raum Oenver eine Reihe von 
Gewittern. Eines dieser Gewitter befand sich 1m Bereich des Stapleton 
International Airport Denver, als dort eine DOUGLAS DC9 der Continental 
Airlines belm Start kurz nach dem Abheben verungliickte 181. 

Das Flugzeug hob zunSchst normal bei vollem Schub von der Satrbahn ab. 
Kurze Zeit danach geriet die Maschine in starken Regen. Wahrend des Steig- 
'fluges nahm die Fluggeschwindigkelt innerhalb von 5 Sekunden um ca. 20 m/s 
ab, so daO das Flugzeug in einen Sinkflug iiberging und in der Nahe des 
Startbahnendes auf den Boden aufschlug ( BILD V ). 

liber diesen Unfall liegen nur wenige auswertbare Aufzeichnungen vor. Insbe- 
sondere sind die FI ugschreiberdaten wegen der in Bodennahe auftretenden 
Schwankungen 1m statischen Drucksystem des Flugzeugs mit groBen Unsicher- 
heiten behaftet. Die im fblgenden wiedergegebenen Oaten entstammen Uberwie- 
gend den Untersuchungen, die In [78ldurchgefUhrt wurden. In [Rlslnd 
einige zusStzliche Angaben zu finden. Es sei vermerkt, daB der Absturz aus 
Flugleistungsgriinden offensichtl ich unvermeidhar war, nachdem die Startent- 
scheldung gefallen war [8,691. Filr die charakteristischen GroBen der ange- 
nommenen Staupunktstrdmung erhSlt man die Werte: 

u Wx = S_1 . w Wz = -0-18 s" 1 - 
und daraus in bekannter Weise: 

v Wy = 0.15 s' 1 . 

Der Staupunkt legt in diesem Fall auch den Ursprung des geodatischen Flug- 
bahnkoordinatensy stems fest, so daB sich die Beziehungen ergeben: 



Die Parameter fur Potential funktion bzw. Stromliniengleichung ergeben sich 
zu: 



Kj [m*/s 1 

a 

b 

c 

-c/a 

bzw. 

0.5 

0.015 

0.03 

1 

0.15 

5 

-0. IB 
-6 

6 




100 
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A2.6 flu gunfall (VI), Atlanta. 

Am 26. Juli 1981 fiihrte elne Boeing B747 elner europaischen Fluggesell- 
schaft einen automatlschen Landeanflug auf die Landebahn 26 des Flughafens 
Atlanta, Georgia, aus 11231. Die aktuelle Wetterinformation gab verelnzelte 
Wo 1 ken In 5.000 und 25.000 ft Hohe an, ferner elne Flugslcht von 4 NM in 
Dunst und elne Lufttemperatur von 36°C. 

Das Flugzeug geriet wahrend des Landeanf luges in zunehmenden Regen, der so 
^tark zunahm, daD schlleOllch bel Erreichen der Entscheidungshbhe .(decision 
height, DH s 220 ft GND ) von den Plloten die Entscheldung zum Ourchstart 
getroffen wurde, da die Landebahn nlcht mehr In Sicht war. Trotz des fur 
den Ourchstart elngestel 1 ten Schubnlveaus und elner VergroOerung der Nick- 
lage auf +12° sank das Flugzeug welter bis auf ca. 50 ft Radiohohe iiber der 
Landeschwel le, wo slch die Situation schlagartlg verbesserte und das Flug- 
zeug In den gewilnschten Ourchstart-Stelgflug (iberglng. 

Ole ca. 10 Mlnuten vor dem Zwischenfall festgestel Ite Wetterbeobachtung 
"schweres Gewltter mit Hiederschlag 1m Flughafenberelch" wurde nlcht an die 
Plloten weltergegeben. flm Flughafen Atlanta wlrd eln bodengestUtztes "low 
level windaheor alert system" betrleben. Die Angaben dieses Warnsystems, 
die In Form von Wlndbeobachtungen an zwel verschledenen Orten, am geometrl- 
schen Flughafenmlttelpunkt und an der nordbstl Ichen FI ughafengrenze, an die 
Nahverkehrs-Fl ugl otsen weltergegeben werden, haben In diesem Fall jedoch 
of fenslchtl ich kelnerlel Aufmerksamkelt erregt [120]. 

Die Auswertung der AIDS-Flugschreiberaufzelchnungen (Aircraft Integrated 
Data System) llefert die In B 1L0 VI dargestel 1 ten Verlaufe fiir Horizontal - 
und Vertlkalwlndkomponenten langs des Flugweges. Die beachtliche Ruckenwind- 
scherung von u W g » -15 m/s auf +15 m/s iiber elne Distanz von nur 1.800 m 
und die Vertlkalwlndscherung von ca. 12 m/s In etwa 60 m Hohe auf Null am 
Boden llefert die Gradlenten: 

u Wx = 0.017 s~‘ , w Wz = -0.086 s' 1 , 


sowle mi t G1 . (26) : 


150 
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BILO VI teigt, daO die Stromungs verbal tnisse ausgezeichnet als Staupunkt- 
stromung beschrfehen werden konnen. Mit w Wz <-0.04 s‘'kann das Wetter- 
geschehen nach [ 81] a 1 s DOWNBURST eingeordnet werden; die Kurzzeitlgkei t 
und die enge raumliche Begrenzung (fiinf vorherfl legende Flugzeuge meldeten 
fn don acht M ' nu ten vor dem Zwischenfall keine Beei ntrachti gungen des 
FI uges) lassen mogl icherweise auf einen sog. MICROBURST 1 1 22] sch 1 ieDen. 

FUr die Staupunktkoordinaten erhalt man aus BILO VI: 
x St ° ^ - 000 m, y st = 0. 

Damit lauten die Parameter der Potential funktion und der Gleichung der 
Stroml Inien: 


ft 



Ki tm'/sJ 

a 

b 

c 


bzw. ca. 

0.5 

0.0085 

0.017 

1 

0.069 

4 

-0.086 

-5 

5 
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Anhang A3 


Analyse der Auswirkungen der Gradienten u u y ,u H x _, ; au f die 
Fl ugzeugbew e gung. 

Anhand der Ergebnisse von digitalen Simul ationsrechnungen wird das grund- 
satzliche Bewegungsverhalten eines ungeregelten Flugzeugs in bestimmten 
Scherwindsituationen untersucht. 

Dazu betrachten wir ein Flugzeug in einera stati onaren Landeanflug mit der 
Fluggeschwindigkeit V R = 1,3 V s und dem Bahnwinkel Die zum ausgetrim- 
mten aerodynamischen Zustand gehorlgen Stel 1 gl iedausschl age wie Schubhcbel- 
stellung, Hohenruderausschl ag und Klappenstellung, die auch die stationaren 
Windverhal tnisse vor Beginn der Windscherung beriicksichtigen, werden fUr 
die gesamte Dauer der Betrachtung konstant auf den Werten des ungestorten 
Ausgangsflugzustandes gehalten. 

Als Windstorung verwenden wir eine lineare Scherung des Windes ahnlich der 
Darstellung In BUD 5, Jedoch 

- innerhalb eines begrenzten Scherbereiches bei den weobezogenen 
Gradienten u Wx und w Wx sowie 

- innerhalb einer bestimmten Scherschicht bei den hohenbezopenen 
Gradienten u Wz und w Wz - 

Die Einfliisse der obengenanntcn vier Windgradienten einer zweldimensionalen 
Strbmung werden fur positive und negative Werte jeweils cinzeln dargostellt 
(BILD A3. 1 ) . 


A3.1 Antwortverhalten auf eine Scherung des Horizontalwindcs. 


Nach den bereits in Abschnitt 4.3 getroffenen Aussagen fliegt das Flugzeug 
stationar in den Scherbereich ein (Vj.(t! = 0), so daO zu Deginn der Storung 
entsprechend G1.I51) mit w w = w^ = 0 gilt: 









B1LD A3.1: Bewegungsverhal ten eines ungeregeiten Flugzeugs in verschiedenen 

Windscherungen (Ergebnisse nichtl inearer digi taler Simulationen) . 




















(51) V(t) 
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■Vjjft) ml t V H (t) ■>(“)• 

Oamit ergibt sich nach Gl.(68) unter Vernachl assi gung der lokalen 
Vlind'anderungen fur die zeitliche iinderung des Windes: 

(68): u w (t) = u K(c (t) I u Wx cos y ( t) - u Mz sin y ( t) ] . 


A3. 1.1 Gegenwindscherung^ 

Eine Gegenwindscherung wlrd gekennzeichnet durch eine zeitliche Windanderung 

u w (t) < 0 . 

In einem Landeanflug mi t y < 0 erfiillen wir diese Bedingung in jedem Fall 
mit den Horizontalwindgradienten 

u Wx <0 bzw. u W2 > 0. 

Treten die Horizontalwindgradienten in Komhinatfon auf, so ist die obige 
Bedingung erfiillt fiir den Fall 

u Wx * u Wz tan Y ,u Wx < 0> u Wz > 01 • 


A3. 1.2 Ruckenwindscherung^ 

Eine flugzeugbezogene Riickenwlndscherung wlrd charakterisiert durch eine 
Horizontal windanderung 

u w (t) > 0 . 

FUr negative Bahnwinkel wird diese Forderung unter Verwendung der obigen 
Gleichungen immer erfiillt fiir 

u Wx >0 bzw. u Wz > 0, 

sowie bei gleichzeitigem Auftreten belder Gradienten unter der Nebenbedin- 
gung 

u Mx < u Hz tan y , wenn u Mx > 0 und u Wz < 0. 
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Zur Beschrelbung des dynamischen Antwortverhal tens elnes ungesteuerten 
Flugzeugs In elner Scherung des Horizontalwlndes wird auf Abschnitt 4.3 
verwlesen. Verglelcht man anhand der fn Abschnitt A3.1 angegebenen 
Glelchung fiir u M (t) die Auswirkungen der Horlzontalwlndgradienten u Wx und 
Uy z mltelnander, so zeigt sich, daB belde mit unterschledllchen Faktoren in 
die zeitllche Anderung des Horizontalwindes elngehen. Wahrend der wegbezo- 
gene Gradient u Wx nahezu vol 1 zur Geltung kommt (cos y : 1), wird der hohen- 
bezogene Gradient u Wz mlt dem Sinus des Bahnwinkels gewlchtet (GroBenord- 
nung im Landeanflug: slny * y • -0.05 rad). Gleichzeitlg muB aber beachtet 
^ werden, daB die In der Natur beobachteten u Wx -Gradienten I.a. etwa elne 
Zehnerpotenz klelner slnd a)s die auftretenden u Wz -Grad1enten. 

A3. 2 Antwortverhal ten auf.elDe.VertlkalwInd^Scherung^ 

FUr elne allgemelne Betrachtung des Flugzeugverhal tens In elner Scherung 
der Vertlkalwlndkomponente (u w , u w = 0) bedlenen wlr uns der G1.I69): 

(69): w w { t ) - u Kk ( t ) lw Wx cos Y(t) - w Hz sin Y(t) ) . 

Da die Vertlkalwlndkomponente nahezu senkrecht zu den flugzeugbezogenen 
Geschwlnbdlgkelten und V wlrkt, 1st In G1 . ( 44 ) nur eln schwacher EinfluB 
auf den Betrag dleser ZustandsgroBen festzustel len: 

(44) : u Kk - V . -w Wg y • 

Gl.(45) zeigt demgegenUber, daB der Wlndanstellwlnkel der Vertlkalwlnd- 
komponente direkt proportional 1st: 

(45) : a w 1 -w Wg / V . 

Anhand der Gl.(38) sei elne Underung des Vertikalwlndcs diskutiert: 

(38): 0 = y + a - a^ . 

In dieser Glelchung reprSsentleren 0 und y zwel ZustandsgrciBen, die Ihren 
Wert erst nach elner gewlssen Zeltverzogerung Infolge elner Veranderung der 
Wfderstandsglelchung ( - y) bzw. der Nlckmomentenglelchung (-0) andern. Fiir 
elnen kurzen Augenbllck konnen wlr also diese belden Winkel als konstant 
ansehen. Eine Anderung des Wlndanstellwlnkels fiihrt dann im Moment ihres 
Entstehens zu einer ebenso groOen Anderung des Anstel lwinkels : 


4a . 


22-3 
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Im Fall elner Vertikalwlnd-Scherung werden die aerodynaml schen Krafte also 
nlcht wie in Abschnitt A3.1 durch elnen verSnderten Staudruck, sondern 
durch elne Drehung der Anstromrichtung aus dem urspriingl Ichcn G1 elchgewicht 


gebracht. Daraus ergibt s1ch_e1ne nur unbedeutende Anregung der Phygolde, 


die in den Kurven 


rglbt sich eln< 
An) und(Tv)in 


BILD A3.1 kaum zu erkennen 1st. Aus der 


natiirl ichen Anstel lwinkel stabilitat des Flugzeugs resultlert elne offen- 


sichtllch nahezu aperlodlsch verlaufende Flugzeugreaktlon. In deren Verlauf 


sich der Bahnwinkel auf den neuen Wert y_ einstellt. Die Flugzeugantworten 
auf elne Scherung des Vertlkalwlnds unterschel den sich damlt In Ihrer 
Dynamlk deutllch von den Reaktlonen auf elne Horlzontalwindscherung. 


A3. 2.1 Aufwlndscherung^ 

Bel elner Aufwlndscherung llegt elne zeitllche Anderung der Vertlkalwlnd- 
komponente w H (t) < 0 vor. Betrachten wlr wlederum elnen Landeanflug mlt y< 0, 
so laBt sich diese Glelchung erfUllen durch die Vertlkalwlndgradlenten 

w Wx < 0 bzw. w Wz < 0 . 

FUr den Fall. daB die Vertlkalwlndanderung Infolge elnes Zusammenwl rkens 
belder Gradlenten entsteht. llegt elne Aufwlndscherung auBerdem vor bel 

w Wx < w Wz t0n y fUr w Wx * °> w Wz * 0> 

Wie vom Segelflug her bekannt 1st. fUhrt elne zunehmende Aufwindkomponcnte 
zu elnem flacheren Bahnwinkel y bis hln zu Werten y>0 (vgl. die Kurven 
In BILD A3 . 1 ) . 

A3. 2. 2 Abwindscherung^ 

Zunehmender Abwind wird charakterlslert durch elnen Verlauf w w (t)> 0. FUr 
negative Bahnwinkel gehoren dazu folgende Vertlkalwlndgradlenten: 

w Wx > 0 bzw. w Wz > 0 . 

AuBerdem wird die Glelchung durch elne Komblnatlon der Gradlenten erfullt: 

w Wx > w Wz tan y . mit w Wx * °’ w Wz ^ °‘ 

Eine zunehmende Abwlndkomponente laBt den Bahnwinkel y stei ler werden 
(Kurven (Tv^ ln BILD A3.1). 


'LX'A 
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Anhang A4 

Oaten des Belsplelflugzeugs AIRBUS A300-B2 

AIs Beispiel f I ugzeug wurde der AIRBUS A30O-B2 verwendet ( BILO A4 . 1 ) . 



BILD A4.1: Dreiseitenansicht des AIRBUS A300 : B2. 



Aerodynaml I 



Tri ebwerk sch arakterlstlk 



. l N s'/m* b = -630,031 N s/m, c = 223.204,336 N. 

mlt den Konstanten a - 1,285 N s /m , 

. 4 v =72 m/s erqeben slch dann die Werte. 

Flir die Referenzfluggeschwlndlgkeit »r 

r - 1 845 • 10 G N pro Trlebwerk, 

r max 

F y = -45.270 N S/m. 

Referenzflugzustand 


Fluggeschwlndlgkelt 

V R 

= 

72 m/s 

Bahnwl nkel 

7R 

= 

-3° 

Anstellwl nkel 

°R 

= 

9,24° 

Schlebewlnkel 

®R 

= 

0° 

Nickwinkel 

0 R 

= 

6,24° 

Orossel grad 

DF 

= 

0,281 

Auftrlebsbeiwert 

C AR 

- 

1,5219 

Wlderstandsbeiwert 

C WR 

= 

0,2049 

Schubbelwert 

C uR 

= 

0,1257 

Horlzontalwind 

' U WR 

= 

0 m/s 

Vertikalwlnd 

W KR 

“ 

0 m/s 
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Anhang A5 ; 

sscssasss 


Llnearlslerung der Bewegungs-Olfferentlalglelchungen und welterer 


H11 fsglelchungen. 


Bel der Llnearlslerung der Bewegungs-Differentlalglelchungen und welterer 
HI 1 fsglelchungen werden die folgenden Abkiirzungen verwendet (nach [97]): 


X 

y 

= 

-g COS y r . 



x v 

B 

p/2 V R 1 * ‘ 2 C WR C0S “WR + 2 C AR sin °WR * 

+ F V ■ 

cosfap-a^) / m, 

*c,W 

= 

p/2 Vj, | ( C ftR cos a WR + C WR sin 

+ C mR 

Sin(a^-ay^)} i 

z 

Y 

= 

g sint R / u KkR , 



2 v 

= 

V 1 

p/2 \kR " ( 2 CftR C0S + 2 CwR Sin “MR 

) + 




+ F v sin(a R -a WR ) / m , 



2 aW 

= 

V R r 

p/2 \kR ™ ( CwR C0S aWR " CaR Sin aWR 

‘ C uR 

COS(a^-a^p) } 

K 


U WR t R + W WR 





V 1 

V R 



k a 

= 

-X V - X oW ( K + , R /V R ) 



k b 

= 

X V ^R + X c.W ( K tR " 1/V R * 



K c 

= 

■Zy - Z «W < K + t R /v R > 



K o 

= 

Z V XR + Z aW * K tR - '/Vr ) 



k m 

= 

K A u Wx * K B w Wz tR 




2 'Ll 
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k n 

= 

K c 

u Wx 


' X D W WZ y R 

K o 

= 

K A 

u Wx 

tR 

3 

5 

CO 

4- 

Kp 

= 

K c 

u Wx 


+ K q w Wz 

X T 

= 

X V 

+ . 

X aW 

K 

K U 

= 

\ 

+ 

X aW 

( x w WR - u l 

K v 

= 

z v 

+ 

Z aW 

K 


K w = Z Y ♦ Z qW ( K WwR - UwR /V R ) + Z v w WR 
u Wx 1 u 

w = ^KkR 

S ' 


Werden die in den Abschnitten 6.1.1 und 6.1.2 angegebenen Vernachiassigungen 
der stationaren Horizontal- und Vertikalwindantei le in den Gin. (94,95) beruck- 
sichtigt, so vereinfachen sich diese Gleichungen auf: 

6V = 6u Kk - 6u w + ir R sw w | 

t 1 fUr U WR = w WR = 0 ' 

= ^ 6U W - ^ 6w W 




Anhang A6 

BSSSSS3BB 

Analyse des Leistungsgleichgewichts eines Flugzeugs 1m Landeanflug 
unter deni E in fluD elner Windscherung mit konstantem G radi enten . 

Im statfonSren Landeanflug (V, y = 0) 1st das Flugzeug auf eine stetige 
Abnahme der Totalenergle ausgetrimmt, die durch eine gleichformige Snderung 
der potentiellen Energie gegeben 1st*: 

E 

e ° G ° Hr = U|<k R Sln Yr = const ' (A6.1) 

Beim Einsetzen elner Windscherung (z.B. einer wegabhangigen Scherung des 
Horizontalwlndes mlt dem konstanten Gradienten u Wx ) gilt f Ur den ersten 
Moment der Storung: 

(51): ii Kk = 0 - V(t) » -U M (t) , (A6.2) 

hier: V(t) = -u Kk (t) cos ^tt) u Wx • (A6.3) 

Wahrend sich V(t) kurzfristig andert, ISOt sich bei statisch geschwindig- 
keitsstabilen Flugzeugen (C mV > 0) aussagen, daO sich die Referenzf 1 ugge- 
schwindigkeit V R langfristig wieder einstellt, so daB sich trotz G1.(A6.3) 
nSherungsweise ansetzen ISOt: 

V(t) • V R = const. (A6.4) 

Damit stellt sich innerhalb der Scherung folgendes Leistungsgleichgewlcht 

ein: 

eft) ■ H d + — - . (A6.5) 

R 9 

Da sich der zweite Summand von G1.(A6.5), also der aerokineti sche Anteil, 
wieder auf den urspriingl Ich ausgetrimmten statlonaren Zustand einstellt, 
wird die auftretende Energieanderung langfristig of fensichtl ich in eine 
zeitvariable Hbhenanderung H(t) umgesetzt. 


* Zur Definition der Totalenergie siehe Anmerkung am Ende dieses Anhanges. 
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H(t) 

= u Kk (t) 

sin y ( t ) , 

(A6.6) 

hr 

= u Kk,R 

sin y r , 

(A6.7) 

V V 

* - u Kk (t) 

cos Y(t) V R u Wx 

(A6.8) 


erhalten wir aus G1.(A6.5) nach Division durch u Kk (t) cos y[t) : 



(a) einer aperiodi schen Veranderung des Referenzbahnwinkel antei 1 s, die 
sich aus einer entsprechenden Anderung der Bahngeschwindigkeit 
uurzel) ergibt; 1m Horizontalflug verschwindet dieser Anteil. 


(b) einem (naherunqsweise) konstanten Leistungsantei 1 , her zusatzlich 
infolge der Windscherung entsteht und dem W1 ndgradi enten und der 
Referenzfl uggeschwindigkeit proportional fst. Oobci Bind positive 
Wi ndgradi enten (Ruckenwindscherung) leistungsverschlechternd, wahrend 
umgekehrt negative Gradienten (Gegenwindscherung) die FI ugl ei stungen 
ve'rbessern. Wir kbnnen diesen Leistungsantei 1 mit dem erforderl ichen 


Schubanteil (2) Ira BH.D 35 des Abschnltts 4.2 vergleichen, der der 
zeitllchen Anderung des Wi'ndes proportional ist und dort den wichtig- 
sten Antell darstellt. Wird die notwendige Schubverstel lung wie im 
Fall des ungesteuerten Fluges nicht vorgenommen, so entsteht ein 
schl agartiger SchubiiberschuG bzw. Schubmangel, und eine entsprechende 
Antwort des Bahnwinkels ist die Folge. 

Ein typischer Bahnverlauf fUr dieses Be i spiel ist in flILD 47 wiedergegehen. 


Anmerkung zur Definition der Totalenergie: 


Als Totalenergie des Flugzeugs wird im vorl iegenden Fall die Summe aus 
potentieller und kinetischer Energie definiert.wobei die kinetische Energie 
mit dem Geschwindigkei tsvektor der FI uggeschwindigkei t V gebildet und pra- 
ziser mit dem Ausdruck aerokinetische Energie , der hier neu elngefiihrt 
werden soil, beschrieben wird: 

E tOt - E pot + E kin - + 

Da die GrBOe der kinetischen Energie allgemein von der Wahl des Bezugs- 
Inertial systems abhSngt, andererseits das glelchformlg mit dem Wind bewegte 
aerodynamisehe Bezugssystem (des Piloten, der keine Erdreferenz hat) eben- 
falls ein Inertial system ist, 1st die oblge Definition physikalisch korrekt. 
Hinsichtlich der Problematik dieser Definition bei veriinderl ichen Wind- 
geschwindigkeiten sei auf [U6Jverwiesen. 
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